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vRE´SUME´
Le de´ﬁ lance´ a` l’ae´ronautique civile internationale est d’augmenter de 2 % par
an le rendement du carburant du parc ae´rien entre 2010 et 2020. Parvenir a` cette
ame´lioration ne´cessite des investissements importants dans les de´veloppements tech-
nologiques et ope´rationnels. La re´duction de traˆıne´e des appareils occupe une place
importe parmi ces de´veloppements et passe notamment par l’augmentation des sur-
faces ou` l’e´coulement est laminaire que ce soit sur les ailes ou le fuselage. Depuis que
les technologies de construction des ae´ronefs permettent d’obtenir des surfaces lisses
et que les appareils volent a` une altitude autorisant un niveau de turbulence faible,
les technologies visant a` e´tendre la couche limite laminaire se sont de´veloppe´es, no-
tamment avec la conception de proﬁls ae´rodynamiques naturellement laminaires et
les proce´de´s d’aspiration. Le me´moire pre´sente une autre me´thode de controˆle de la
couche limite, celle du proﬁl adaptable. Ce concept consiste a` remplacer certaines
zones rigides de l’aile par une peau ﬂexible dont la ge´ome´trie est modiﬁe´e par un
syste`me d’actionnement relie´ a` un controˆleur capable d’optimiser en temps re´el la
forme de l’aile en fonction des conditions de vol. L’e´tude pre´sente´e dans le me´moire
est restreinte a` un proﬁl d’aile 2D en re´gime subsonique. L’originalite´ de cette e´tude est
qu’elle inte`gre la totalite´ des technologies dans une aile ae´roe´lastique expe´rimentale
teste´e en souﬄerie. Le me´moire introduit la notion de ve´hicule adaptable, il traite
d’optimisation ge´ome´trique de proﬁls 2D et d’optimisation multidisciplinaire inte´grant
une re´solution ae´rostructurel de l’e´coulement autour de l’aile et enﬁn il pre´sente des
re´sultats obtenus en souﬄerie. La conclusion du me´moire est que la position du point
de transition laminaire/turbulent peut eˆtre controˆle´e par une me´thode de parois ﬂex-
ibles. Les gains obtenus expe´rimentalement par l’aile adaptable par rapport a` l’aile
non-actionne´e sont tels que pre´vus par la simulation. Cependant, dans les condi-
tions de l’e´tude (restreintes aux vitesses subsoniques et a` un faible intervalle d’angles
d’incidence de 1 a` 2 degre´s), les gains permis par l’adaptation sont relativement re-
streints lorsque les performances sont compare´es avec celles d’une aile rigide optimise´e
spe´ciﬁquement pour ces conditions.
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ABSTRACT
The international civil aeronautics industry was challenged to increase annual fuel eﬃ-
ciency by 2% between 2010 and 2020. To reach this goal, important investments have
to be made in technological operational development. The aircraft drag reduction
represents a signiﬁcant part of the development, especially with promising laminar
ﬂow control technologies. Since aircraft construction technologies (smooth surface)
and ﬂight altitudes (clean ﬂow) allow a laminar boundary layer on ﬂight surfaces,
technologies have been developed to reduce the friction drag by extending the lam-
inar ﬂow regions. Natural laminar ﬂow airfoils have been designed, and wings with
suction systems have been tested. This dissertation presents another laminar ﬂow
control method, the adaptable wall technology. The technological concept consist of
replacing some of the rigid part of the wing by a ﬂexible skin geometrically modiﬁed
by actuators connected to a real time controller capable of optimizing the airfoil shape
according to the ﬂight conditions. The study is limited to a two dimensional wing
section and subsonic wind speed. The originality of this work is that it integrates all
technologies required for shape control in an aeroelastic research wing to be tested in
a wind tunnel. This dissertation introduces the morphing vehicle concept, it exposes
geometrical optimization and multidisciplinary optimization integrating an aerostruc-
tural model of the wing, and ﬁnally, it presents wind tunnel results. The conclusion
of the dissertation is that the position of the laminar to turbulent transition point
can be controlled with a ﬂexible wall technique. However, the gain provided by the
adaptable wing is relatively low when compared to a speciﬁcally optimized rigid wing,
mostly because the domain is restricted to subsonic speed and to a narrow interval
of angle of attack (1 to 2 degrees).
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1INTRODUCTION
� L’aviation civile internationale est une source d’e´mission polluante signiﬁca-
tive et en croissance » : l’Organisation de l’aviation civile internationale a repris
cette aﬃrmation dans sa note de travail du 9 octobre 2009 re´dige´e a` la suite d’une
re´union a` Montre´al. Soucieuse de l’impact environnemental, l’organisation lance a`
la communaute´ ae´ronautique le de´ﬁ d’ame´liorer annuellement de 2 % le rendement
du carburant du parc ae´rien en service entre 2010 et 2020. Cet objectif de´ja` am-
bitieux visait a` stabiliser les e´missions en 2020, cependant l’estimation pre´voit que
la demande de transport ae´rien se fera a` un rythme plus e´leve´ que l’augmentation
de 2 % du rendement de carburant global. L’objectif de stabilisation ne sera atteint
que si l’augmentation annuelle du rendement du carburant est revue a` la hausse. La
note pre´cise que le maintien de cette ame´lioration sur cette longue pe´riode de temps
ne´cessitera des investissements importants de l’industrie et des pouvoirs publics dans
les de´veloppements technologiques et ope´rationnels. A` plus long terme, l’IATA (As-
sociation du transport ae´rien international) qui repre´sente 230 compagnies, soit 93 %
du traﬁc ae´rien international, a adopte´ un objectif a` participation volontaire visant a`
re´duire collectivement ses e´missions nettes de CO2 en 2050 de 50 % par comparaison
avec les niveaux de 2005 (soit 1,1 % par anne´e).
Les objectifs ambitieux de l’aviation civile internationale font e´merger, a` diﬀe´rentes
e´chelles, des projets de recherche et de´veloppement. En Europe, le Conseil consultatif
pour la recherche ae´ronautique (ACARE) est a` l’origine du projet Clean Sky. Il s’agit
d’un vaste programme de recherche repre´sentant un montant global de 1,6 milliard
d’euros. Le programme se de´roule entre 2008 et 2014 et a pour objectif de de´velopper
des technologies permettant une re´duction de 20 % a` 40 % du gaz carbonique e´mis, de
40 % des oxydes d’azote, et une re´duction de 30 a` 50 % du bruit. Les objectifs actuels
d’ACARE pour 2020 vont encore plus loin et pre´voient une re´duction de 50 % du gaz
carbonique e´mis et 80 % des oxydes d’azote. En Italie, l’entreprise Alenia Aeronau-
tica s’implique dans le programme Clean Sky et a annonce´ qu’elle projette d’obtenir
des solutions technologiques avance´es pour les nouvelles ge´ne´rations d’avion de trans-
port notamment avec une re´duction de la consommation de carburant de 10 %. Aux
E´tats-Unis, le programme NEXTGEN a pour objectif de favoriser l’entente avec l’Eu-
2rope dans le cadre du programme AIRE (Atlantic Interoperability Initiative to Reduce
Emissions). De nombreuses autres industries s’associent aﬁn d’unir leurs forces pour
la cause environnementale. Les groupes � Greener by design » en Europe et le Groupe-
ment ae´ronautique de recherche et de´veloppement en environnement (GARDN) au
Canada sont des exemples de cette orientation. GARDN est un nouveau re´seau de
centres d’excellence re´unissant des partenaires industriels, universitaires et gouverne-
mentaux, dont les travaux ont pour but de re´duire le bruit et les e´missions polluantes
produites par l’industrie ae´ronautique. Lance´e en mai 2009, l’organisation a obtenu
un budget initial de 23 millions de dollars pour les quatre premie`res anne´es. L’Associ-
ation des industries ae´rospatiales du Canada (AIAC) et le Consortium de recherche et
d’innovation en ae´rospatiale au Que´bec (CRIAQ) se chargent de la gestion globale du
re´seau. L’entreprise Bombardier, un des acteurs majeurs de GARDN, est tre`s sensible
a` l’impact e´cologique de ses produits de transport aussi bien ae´riens que terrestres. La
branche ae´ronautique se consacre tout particulie`rement au de´veloppement d’avions
plus e´co-e´nerge´tiques tels que les futurs appareils commerciaux de la se´rie C dont les
e´missions de dioxyde de carbone sont annonce´es d’eˆtre 20 % infe´rieures a` celle des
avions actuellement en production.
Le projet CRIAQ 7.1
Bien avant la cre´ation de GARDN en 2009, le CRIAQ œuvrait de´ja` dans la ges-
tion de projet re´unissant plusieurs acteurs industriels et universitaires. Ce consor-
tium a e´te´ cre´e´ en 2000 et a pour volonte´ � d’accroˆıtre la compe´titivite´ de l’industrie
ae´rospatiale et d’ame´liorer la base des connaissances collectives dans ce secteur graˆce
a` une meilleure formation des e´tudiants » (www.criaq.aero). C’est dans ce cadre qu’a
e´te´ lance´ le projet CRIAQ 7.1 � Ame´lioration de l’e´coulement laminaire sur une voil-
ure ae´roe´lastique ». Ce projet regroupe les e´quipes universitaires du LARCASE (E´cole
de technologie supe´rieure, E´TS), du LAMSI (E´TS), et de l’E´cole Polytechnique de
Montre´al, et l’Institut de recherche en ae´rospatiale du Conseil national de recherche
du Canada (IRA-CNRC), ainsi que les industriels Bombardier ae´ronautique et Thales
ae´rospatiale division Canada.
La consommation de carburant est directement lie´e a` la re´sistance a` l’avancement.
La traˆıne´e ae´rodynamique d’une section d’aile peut eˆtre re´duite, soit en diminuant
3la composante de traˆıne´e de forme, la composante de friction, ou encore la traˆıne´e
d’onde en re´gime de vol transsonique. Entre autres, un moyen eﬃcace de re´duire
la traˆıne´e de friction est de favoriser le de´veloppement d’une longue couche limite
laminaire au de´triment de la couche limite turbulente qui ge´ne`re 5 a` 10 fois plus de
re´sistance a` l’avancement. La stabilite´ d’une couche limite laminaire le long de la
corde d’un proﬁl ae´rodynamique est fortement inﬂuence´e par le gradient de pression.
L’ide´e qui a initie´ le projet est qu’il est possible de controˆler en vol ce gradient de
pression en agissant sur la ge´ome´trique du proﬁl. Il a e´te´ imagine´ une aile posse´dant
une partie ﬂexible dont la ge´ome´trie serait de´forme´e en fonction des conditions de vol.
L’objectif est de reculer le point de transition laminaire-turbulent. La couche limite
laminaire e´tant plus aﬀecte´e sur l’extrados du proﬁl, la partie ﬂexible constitue la
partie supe´rieure et repose sur un intrados rigide. Avant d’appliquer ce principe au
re´gime de vol transsonique typique pour le re´gime de croisie`re des avions de trans-
port, il est ne´cessaire de passer par une e´tude en re´gime subsonique moins couˆteuse et
moins risque´e. Le projet se limite donc aux nombres de Mach infe´rieurs a` 0.3. Le pro-
jet comporte deux principaux objectifs : controˆler la position de la transition par la
me´thode de paroi adaptable lors d’un essai en souﬄerie et faire la de´monstration d’une
optimisation autonome de la forme de l’aile en temps re´el. La multidisciplinarite´ de
l’e´tude regroupe l’ae´rodynamique, les mate´riaux, l’actionnement, la mesure en temps
re´el et le controˆle. Les responsabilite´s ont e´te´ partage´es entre les diﬀe´rentes e´quipes.
La conception de la maquette a e´te´ conﬁe´e au LAMSI, le LARCASE a e´te´ charge´ du
controˆleur et la responsabilite´ de la partie ae´rodynamique est revenue a` l’e´quipe de
l’E´cole Polytechnique de Montre´al dont la participation est en partie pre´sente´e dans
ce me´moire. Une e´quipe de l’IRA-CNRC a e´galement e´te´ responsable d’encadrer les
expe´riences en souﬄerie. Finalement, les industriels ont assure´s l’expertise ne´cessaire
pour encadrer les travaux.
Structure du me´moire
Le pre´sent projet de maˆıtrise s’inscrit dans la continuite´ du travail de Laurence Page`s
(Page`s, 2007) qui a e´tudie´ les outils de simulations de l’e´coulement et pre´pare´ un
premier code d’optimisation ge´ome´trique. Le premier chapitre introduit la notion
ge´ne´rale de ve´hicule adaptable puis concentre la discussion sur la re´duction de traˆıne´e
et le controˆle de la couche limite. Le chapitre se termine par une description des de´tails
4techniques du projet et une e´valuation de la maturite´ technologique du concept d’aile
adaptable.
Le deuxie`me chapitre traite de l’optimisation purement ae´rodynamique de la ge´ome´-
trie du proﬁl. La proce´dure existante a e´te´ reprise et modiﬁe´e aﬁn de permettre
l’obtention de proﬁls optimaux ne ne´cessitant pas de corrections post-optimisation.
Le chapitre de´bute par une description des me´thodes de conception de proﬁls et des
caracte´ristiques des proﬁls laminaires. Le proﬁl de re´fe´rence qui a e´te´ initialement
choisi pour le projet est ensuite analyse´ et son incapacite´ a` remplir les demandes du
projet est de´montre´e. L’introduction d’une version modiﬁe´e du proﬁl est alors jus-
tiﬁe´e et les performances du nouveau proﬁl de re´fe´rence sont de´crites. La de´ﬁnition du
proble`me, la me´thode d’optimisation et les diﬀe´rents e´le´ments du code sont ensuite
expose´s. Avant d’aboutir a` la version ﬁnale du code et aux optimisations, une e´tude
parame´trique approfondie justiﬁant le choix des re´glages de l’algorithme est ajoute´e.
Finalement, les re´sultats d’optimisation sont donne´s et les performances des proﬁls
sont e´value´es.
Contrairement au deuxie`me chapitre qui est consacre´ a` l’optimisation de formes
ge´ome´triques, le troisie`me chapitre est axe´ sur l’optimisation des courses des ac-
tionneurs qui modiﬁent la forme de l’aile. En premier lieu, la maquette destine´e a`
eˆtre teste´e en souﬄerie est de´crite puis un mode`le ae´ro-structurel de la peau ﬂexi-
ble est e´tabli. Par la suite, deux approches d’optimisation de l’aile adaptable sont
de´taille´es, teste´es et compare´es. L’approche se´quentielle classique consistant a` re-
produire des proﬁls ge´ome´triques pre´alablement optimise´s est oppose´e a` l’approche
multidisciplinaire inte´grant l’outil de simulation ae´ro-structurel dans l’optimisation.
Les performances de l’aile adaptable sont ensuite e´value´es et compare´es aux perfor-
mances obtenues avec des ailes rigides.
Enﬁn, au quatrie`me chapitre, la pre´paration des essais expe´rimentaux est de´taille´e.
Cette partie comprend une description de la souﬄerie, une analyse du montage de la
maquette et une validation de l’e´coulement 2D par CFD, une pre´sentation de l’instru-
mentation et une explication des corrections de donne´es. Les re´sultats expe´rimentaux
sont ensuite pre´sente´s et confronte´s aux simulations nume´riques.
5CHAPITRE 1
VE´HICULES ADAPTABLES ET CONTROˆLE DE LA COUCHE LIMITE
1.1 Ve´hicules adaptables
La notion d’adaptabilite´ fait re´fe´rence a` une capacite´ a` modiﬁer certains parame`-
tres aﬁn de faire face a` plusieurs situations diﬀe´rentes. Loin d’eˆtre nouvelle, l’ide´e
d’une structure adaptable a e´te´ mise en pratique de`s les de´buts de l’aviation. Les
fre`res Wright ont utilise´ un syste`me de controˆle late´ral de l’ae´ronef base´ sur la mod-
iﬁcation de la cambrure de l’aile. Cette modiﬁcation de la forme de l’aile permettait
de changer la portance des ailes pour stabiliser l’appareil (Anderson, 2004). Avec le
de´veloppement de l’aviation, les charges transporte´es par les ae´ronefs et leur vitesse
de vol ont augmente´. La structure souple et adaptable du � Wright Flyer » a donc
laisse´ place a` des structures entie`rement rigides. Dix ans apre`s le premier vol de
l’histoire de l’aviation, l’ide´e d’un proﬁl d’aile variable e´tait de´ja` abandonne´e (Jacob,
1998). Pourtant, certains syste`mes d’adaptation ont fait, par la suite, leur apparition :
le train d’atterrissage rentrant, les volets de bord d’attaque et de bord de fuite, les
he´lices a` incidence de pales variables (1924), les he´licopte`res a` rotors basculants (v22
Osprey, 1989) et les ailes a` ﬂe`ches variables (1952). L’observation des oiseaux et des
insectes volants a e´te´ une source d’inspiration majeure pour toutes ces innovations.
En eﬀet, les oiseaux sont capables d’adapter leur conﬁguration aux diﬀe´rentes phases
de vol. Ils adaptent la forme de leurs surfaces portantes pour se propulser, voler et se
stabiliser. Les rapaces sont meˆme capables, en vol de passer d’une mission de repe´rage
de proies a` une mission de chasse en modiﬁant la conﬁguration de leur aile (surface,
allongement, ﬂe`che, die`dre). La de´ﬁnition d’un ve´hicule adaptable varie d’un groupe
de recherche a` un autre, et peut prendre un sens plus large ou plus restreint. Mais
l’adaptation envisage principalement deux objectifs : la ﬂexibilite´ et la performance.
L’adaptabilite´ de ﬂexibilite´ vise a` e´tendre le domaine de vol, par exemple eˆtre capable
avec le meˆme ve´hicule de passer d’une mission de reconnaissance haute altitude/basse
vitesse a` une mission d’attaque basse altitude/haute vitesse (supersonique) avec une
grande manœuvrabilite´.
6L’adaptabilite´ de performance, quant a` elle, vise a` augmenter la capacite´ du ve´hicule a`
atteindre des performances optimales en plusieurs points de son enveloppe de vol. Les
principales phases de vol d’un avion de transport sont : roulage, de´collage, monte´e,
croisie`re, descente et atterrissage. Actuellement, un avion de conception � classique »
est optimise´ dans sa conﬁguration haute vitesse et des syste`mes hypersustentateurs
re´tractables permettent les modiﬁcations ne´cessaires pour adapter la conﬁguration
haute vitesse au vol basse vitesse. Le vol de croisie`re ne peut pas eˆtre repre´sente´ par
une condition de vol unique car l’altitude, la vitesse, et surtout la charge (a` cause de
la consommation de carburant) sont variables. Une conﬁguration adaptable, capable
d’atteindre des performances optimales durant la totalite´ de la phase de croisie`re,
pourrait permettre des gains importants en re´duction de la consommation de carbu-
rant et des e´missions polluantes, et e´galement augmenter le rayon d’action du ve´hicule.
La technologie e´tudie´e dans ce me´moire discute spe´ciﬁquement de cette conﬁguration
adaptable.
Bolonkin et al. (1999) avance qu’une importante re´duction des couˆts d’ope´rations
pourrait eˆtre re´alise´e en utilisant une conﬁguration d’aile adaptable capable de re´pon-
dre a` plusieurs besoins tant au niveau du de´collage que de l’atterrissage. La conﬁgu-
ration de l’aile pourrait e´galement servir d’ailerons et pouvoir modiﬁer sa cambrure
pendant le vol de croisie`re. La structure adaptable est ici de´crite comme e´tant une
structure qui modiﬁe sa forme en conservant une ge´ome´trie lisse et continue.
Pour Joslin et al. (1999), les structures adaptables permettront e´galement de re´duire
le poids et le nombre de pie`ces des avions. La combinaison de structure adaptable,
d’actionneurs, de capteurs, et de controˆleurs envisage un controˆle actif et re´actif de
l’e´coulement autour des ailes ce qui pourrait e´galement augmenter la se´curite´ des
appareils.
Alors que les syste`mes adaptables montrent des caracte´ristiques attrayantes, leur
mise en application est pour l’instant tre`s restreinte. Pour oﬀrir les capacite´s de
performance supple´mentaires de´sire´es, les ve´hicules adaptables vont probablement
devoir opter pour des sous-syste`mes qui seront (au moins dans un premier temps)
plus complexes, et plus lourds que les sous-syste`mes conventionnels qu’ils viendront
7remplacer. Pour la plupart des missions simples ou` les conditions ne varient pas
conside´rablement, ou bien que les exigences ne sont pas conﬂictuelles, la complexite´
supple´mentaire amene´e par l’adaptation ne se justiﬁe pas. Si le train d’atterrissage
rentrant et le de´ploiement de syste`mes hypersustentateurs sont devenus des options
courantes aujourd’hui, c’est graˆce au be´ne´ﬁce qu’ils apportent au syste`me global. Ce
be´ne´ﬁce surpasse largement les inconve´nients en poids, en complexite´, en maintenance
et en couˆt de production (McGowan et al., 2009).
1.2 Traˆıne´e et me´thodes de controˆle de la couche limite
La re´sultante des forces ae´rodynamiques qui agissent sur un avion en vol syme´tri-
que peut eˆtre de´compose´e en deux composantes orthogonales : la portance et la
traˆıne´e. Dans le repe`re lie´ a` la vitesse (repe`re Eiﬀel), qui est pre´fe´re´ en ae´rodynamique,
la portance est la composante perpendiculaire a` l’e´coulement inﬁni alors que la traˆıne´e
est la composante qui est paralle`le. La traˆıne´e est une force qui s’oppose au mouve-
ment de l’avion. Les forces ae´rodynamiques proviennent des forces dues a` la pression
et e´galement des forces dues aux frottements sur la surface du corps. Les forces de
pression agissent perpendiculairement aux surfaces et les forces de frottement agissent
dans la direction tangentielle.
Chaque surface en contact avec l’e´coulement produit de la traˆıne´e. Pour un e´coulement
attache´ ne ge´ne´rant pas de portance, la surface produit principalement de la traˆıne´e
de friction. La deuxie`me principale source de traˆıne´e est la traˆıne´e de forme, elle
est induite par la viscosite´ qui modiﬁe la distribution de pression. Dans le cas d’un
e´coulement se´pare´ deux dimensions, elle devient la composante de traˆıne´e principale.
La somme de la traˆıne´e de friction et de la traˆıne´e de forme donne la traˆıne´e visqueuse.
Les surfaces ﬁnies en trois dimensions produisant de la portance cre´ent un autre type
de traˆıne´e : la traˆıne´e induite. Elle est due au syste`me de tourbillons qui se cre´ent
a` l’extre´mite´ des ailes d’envergure ﬁnie. Pour les e´coulements transsoniques et su-
personiques, les ondes de choc sont aussi une source de traˆıne´e. Cette traˆıne´e d’onde
provient de la modiﬁcation de la distribution de pression et de potentiels de´collements
de la couche limite. La ﬁgure 1.1 pre´sente la re´partition de la traˆıne´e sur un avion de
transport.
8Les premiers de´veloppements en controˆle de la couche limite ont e´te´ eﬀectue´s dans
le but d’e´viter le de´collement de la couche limite. Progressivement les me´thodes de
controˆle se sont tourne´es e´galement vers le recul de la transition laminaire/turbulente
aﬁn de maximiser la zone laminaire au de´triment de la zone turbulente. Comme l’illus-
tre la ﬁgure 1.2, la couche limite turbulente produit une friction hautement supe´rieure
a` celle produite par la couche limite laminaire. Le recul de la transition permet donc
de diminuer la traˆıne´e de frottement.
Figure 1.1 Re´partition de la traˆıne´e pour un avion de transport en vol de croisie`re
(Lynch, 1981)
En 1930, la connaissance sur la stabilite´ de la couche limite fait de grands progre`s graˆce
aux travaux de Tollmien et Schlichting ainsi que d’Orr et Sommerfeld. Cependant a`
l’e´poque aucune application ae´ronautique n’est possible, car les avions volent a` une
altitude trop faible pour que le niveau de turbulence de l’air et les impacts des insectes
sur les ailes puissent autoriser une couche laminaire sur les ailes. A` cette e´poque, on
cherche donc a` re´duire la traˆıne´e turbulente (en re´duisant la surface mouille´e et la
rugosite´ des surfaces par exemple) plutoˆt qu’a` augmenter l’e´tendue de la couche lam-
inaire. A` partir de 1970, les mate´riaux et les proce´de´s de fabrication permettent de
plus beaux ﬁnis de surface, le prix du pe´trole grimpe et les technologies de re´duction
de la traˆıne´e visqueuse trouvent des applications pratiquent (Bushnell, 2003). De
plus, l’utilisation des proﬁls d’aile posse´dant naturellement une large partie laminaire
(Natural Laminar Flow, NLF) se ge´ne´ralise et certaines techniques actives de controˆle
9Figure 1.2 Coeﬃcient de friction sur un NACA66-018 pour une couche limite lami-
naire et une couche limite force´e turbulente (Mach = 0.3, Re = 1 million, incidence
= 0˚ )
de la couche limite apparaissent. Plusieurs techniques ont e´te´ explore´es telles que la
modiﬁcation de ge´ome´trie pour obtenir un gradient de pression favorable plus long,
l’utilisation de l’aspiration pour stabiliser la couche limite, ou encore le refroidisse-
ment de la surface. Le souﬄage a aussi e´te´ une technique explore´e pour e´viter la
se´paration de la couche limite. Le sche´ma 1.3 illustre ces diﬀe´rentes techniques.
L’organisme de recherche europe´en ONERA a, en 1990, teste´ en vol un syste`me de
controˆle hybride par aspiration et un proﬁl a` e´coulement naturellement laminaire sur
un Dassault Aviation Falcon 900 et en 1998 sur un Airbus A320. Par ces tests en
vol, l’ONERA a montre´ qu’il est possible de concevoir, fabriquer et certiﬁer ce type
de syste`me. Les tests ont aussi permis de caracte´riser en situation re´elle le comporte-
ment du syste`me de controˆle de l’e´coulement. Le re´glage de l’aspiration s’est montre´
de´licat et un syste`me mal re´gle´ pouvait de´clencher une transition pre´mature´e a` cause
des rugosite´s importantes des perforations et des imperfections d’assemblage. Dans
les meilleurs cas, la traˆıne´e totale de l’avion a e´te´ re´duite de 11 %. La consomma-
tion e´nerge´tique du syste`me d’aspiration prise en compte, l’ONERA annonce que
le syste`me permettrait une re´duction de 6 a` 10 % de consommation de carburant.
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Figure 1.3 Sche´mas illustrant plusieurs me´thodes de LFC
Extrapolant ces re´sultats, un avion optimise´ de`s sa conception pour recevoir cette
technologie permettrait d’atteindre jusqu’a` 15 % de re´duction de consommation (Re-
neaux, 2004 ; Edi et al., 2006).
Stanewsky (2000) pre´sente le travail de DLR sur les projets ADIF et EUROSHOCK
II (respectivement allemand et europe´en). Leurs travaux ont abouti a` des conﬁgura-
tions mixant premie`rement, une aspiration et une adaptation ge´ome´trique de la paroi,
deuxie`mement une ventilation (souﬄage et aspiration) et troisie`mement une ventila-
tion et une aspiration a` l’arrie`re. Le contexte e´tant ici un e´coulement transsonique,
l’adaptation ge´ome´trique de la paroi est locale (en forme de bosse) et permet de min-
imiser l’onde de choc. La ventilation joue e´galement un roˆle de minimisation de l’onde
de choc en re´e´quilibrant les pressions de part et d’autre du choc. L’aspiration permet
un controˆle direct de la couche limite soit pour la stabiliser en amont du choc ou pour
minimiser le de´collement lorsque l’aspiration est situe´e en arrie`re du choc.
1.3 Couche limite et stabilite´
Les ﬂuides re´els sont visqueux. L’hypothe`se des milieux continus et de´formables
s’applique aux ﬂuides visqueux a` cause de l’existence de forces intermole´culaires a`
l’inte´rieur du ﬂuide, et entre le ﬂuide et un solide. En restant a` l’e´chelle macroscopique,
et en respectant l’hypothe`se pre´ce´dente, la vitesse relative entre deux particules ﬂu-
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ides ou entre une particule du ﬂuide et un point a` la surface d’un solide tend vers
ze´ro lorsque la distance qui les se´pare tend aussi vers ze´ro. Cette constatation ame`ne
a` la condition de non-glissement a` la paroi. La vitesse d’une particule au niveau de la
paroi, qu’elle soit tangentielle ou normale, est alors nulle. Le corps doit alors ce´der une
partie de son e´nergie pour fournir le travail me´canique ne´cessaire a` l’entraˆınement des
mole´cules. C’est ainsi qu’apparaissent les forces tangentielles ou forces de frottement.
La zone mince pre`s de la paroi, sensible aux eﬀets visqueux, est la couche limite
(ﬁgure 1.4). Dans cette zone, la vitesse du ﬂuide est nulle a` la paroi (adhe´rence sur
la surface), puis augmente rapidement. Le fort gradient de vitesse dans la couche
limite impose des forces de cisaillement dans le ﬂuide. La frontie`re de la couche lim-
ite est de´ﬁnie comme e´tant l’e´paisseur ne´cessaire pour que la vitesse atteigne 99 %
de sa valeur ﬁnale. Au-dela` de cette limite, les forces de viscosite´ sont pratiquement
ne´gligeables. La notion de couche limite e´nonce´e pour la premie`re fois par Prandtl en
1904 consiste a` admettre que les eﬀets visqueux peuvent eˆtre ne´glige´s partout sauf a`
proximite´ des parois.
La couche limite peut eˆtre laminaire ou turbulente. La zone laminaire est caracte´rise´e
par un e´coulement organise´ en couches paralle`les. La zone turbulente est, au contraire,
caracte´rise´e par le de´placement ale´atoire des particules ﬂuides. La couche laminaire
devient turbulente lorsque les forces dynamiques provoquent un mouvement de vague
dans la couche limite qui e´clate ensuite en ﬂuctuations ale´atoires (mouvement turbu-
lent). La stabilite´ de la couche laminaire atteint une limite lorsque les mouvements de
vague ne sont plus amortis, mais au contraire croissent en amplitude. La couche limite
laminaire subit alors une transition et devient turbulente. L’e´change macroscopique
de masse qui se cre´e dans la couche turbulente augmente la re´sistance de frottement.
La stabilite´ de la couche limite est fortement inﬂuence´e par le gradient de pression
statique. En eﬀet, l’analyse des e´quations de Navier-Stockes montre qu’un gradient
de pression positif favorise l’apparition d’un point d’inﬂexion dans le proﬁl de vitesse
normale a` la surface. Cette inﬂexion est une condition de´clenchant la disparition de
la stabilite´ de la couche limite. Au contraire, un gradient de pression ne´gatif acce´le`re
l’e´coulement et apporte l’e´nergie ne´cessaire a` la stabilisation de la couche limite.
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Figure 1.4 Vue sche´matique de la couche limite
La pre´diction de la transition est encore aujourd’hui une ope´ration de´licate qui ne peut
pas s’obtenir analytiquement. Pour les e´coulements stationnaires, bidimensionnels, in-
compressibles, et sur parois lisses, des crite`res semi-empiriques base´s a` la fois sur la
caracte´risation de l’e´coulement laminaire et sur l’observation de nombreux re´sultats
expe´rimentaux ont e´te´ e´labore´s. Parmi ces crite`res, certains sont base´s sur le gradient
de pression : crite`res de Granville, de Michel, de Cebeci-Smith, C1 de L’ONERA. Le
crite`re de Michel qui est utilise´ pour analyser la couche limite dans la suite de ce
me´moire est de´taille´ en annexe A. La formulation du crite`re est base´e sur les indi-
cations des auteurs Michel (1951), Crabtree (1958) et Cebeci et al. (2005). D’autres
crite`res sont base´s sur la turbulence exte´rieure ou sur l’e´tat de la paroi (Be´guin, 2004).
Le crite`re de transition du facteur N est une autre me´thode semi-empirique. Elle relie
la the´orie de la stabilite´ a` la pre´diction de la transition. Elle est base´e sur la the´orie
d’ampliﬁcation spatiale de´veloppe´e a` partir de l’e´quation d’Orr-Sommerfeld. Cette
me´thode est valable lorsque le me´canisme de transition est dicte´ par l’augmentation
des ondes d’instabilite´ de Tollmien-Schlichting (bidimensionnelles) via leur instabilite´
line´aire. C’est majoritairement le cas pour les ailes qui ne sont pas en ﬂe`che donc
a` fortiori pour une aile expe´rimentale dans un e´coulement quasi-2D. Il faut cepen-
dant faire attention au cas de la transition pre´mature´e (Bypass transition) qui peut
eˆtre de´clenche´e soit par une rugosite´ importante sur la paroi, une forte turbulence
de l’e´coulement d’entre´e, ou des vibrations me´caniques ou acoustiques. Les ondes
d’instabilite´ sont pre´sentes dans tout e´coulement, et leur amplitude augmente en
suivant l’e´quation d’Orr-Sommerfeld. Lorsque l’amplitude atteint un certain niveau,
des phe´nome`nes non-line´aires apparaissent et provoque le de´marrage de la turbulence.
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C’est ce qui est appele´ la transition. La me´thode du facteur N pre´dit la transition
lorsque les ondes de Tollmien-Schlichting les plus instables ont grandi d’un facteur
de e a` la puissance N. Le choix du facteur N critique est alors base´ sur le taux de
turbulence exte´rieure (voir section 2.6.3).
1.4 Projet de recherche
1.4.1 Pre´sentation du projet CRIAQ 7.1
Le projet comporte deux principaux objectifs. Le premier objectif est scientiﬁque.
Il consiste a` montrer lors d’essais en souﬄerie qu’il est possible de controˆler la po-
sition de la transition graˆce a` un syste`me de paroi adaptable ﬂexible. Le deuxie`me
objectif est technologique, et consiste a` concevoir un controˆleur intelligent capable
d’utiliser les possibilite´s du proﬁl adaptable pour minimiser la traˆıne´e de l’aile en
temps re´el. Ces objectifs ame`nent divers de´ﬁs. La dominante expe´rimentale du pro-
jet impose des de´ﬁs techniques dans de nombreux domaines tels que : les mate´riaux
pour la construction de la partie ﬂexible, les actionneurs, le controˆle et les capteurs.
Le de´ﬁ est aussi bien dans leur conception, leur mode´lisation, leur fabrication que
dans leur inte´gration dans le syste`me. Ce projet comporte aussi le de´ﬁ manage´rial de
faire travailler des e´quipes de spe´cialite´s diﬀe´rentes pour la construction et le test en
souﬄerie d’une maquette regroupant des technologies de pointe.
Le concept d’aile adaptable qui a initie´ le projet est le suivant : une partie de l’ex-
trados du proﬁl est modiﬁe´e graˆce a` la ﬂexibilite´ d’une paroi en mate´riaux souples
soutenus par des actionneurs pouvant en modiﬁer sa forme. A` la suite des e´tudes
nume´riques pre´liminaires et des conside´rations technologiques, il a e´te´ de´cide´ de per-
mettre la modiﬁcation de l’extrados de 3% a` 70% de la corde. Le syste`me adaptable
repose sur la partie rigide du proﬁl (ﬁgure 1.5).
Il s’agit donc d’une modiﬁcation de la courbure localise´e sur l’extrados qui produit
ine´vitablement une modiﬁcation de la cambrure. Cependant le principe de cette aile
est assez diﬀe´rent des proﬁls a` cambrure variable. Ces proﬁls, qui font l’objet de
nombreux de´poˆts de brevet, ont pour objectif principal d’e´largir l’enveloppe de per-
formance des proﬁls en modiﬁant leur portance. Ils diﬀe`rent ainsi des ailes capables
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Figure 1.5 Sche´ma de principe de l’aile adaptable
d’un controˆle de la couche limite laminaire.
Bien que le re´gime de croisie`re des avions de transport soit maintenant tombe´ large-
ment dans le domaine des vitesses transsoniques, le projet limite l’e´tude aux vitesses
subsoniques incompressibles, avec un nombre de Mach allant de 0.2 a` 0.3. Le passage
aux grandes vitesses impose de multiples diﬃculte´s supple´mentaires tant pour les
simulations nume´riques que pour les essais expe´rimentaux, et ne´cessite l’expe´rience
pre´alable d’une e´tude subsonique. Plusieurs projets ont pourtant de´ja` e´te´ mene´s dans
ce domaine, mais celui-ci comporte le de´ﬁ supple´mentaire d’inte´grer diﬀe´rents savoir-
faire dans une meˆme technologie. Le passage pre´cipite´ aux vitesses transsoniques
aurait repre´sente´ un risque pour la re´ussite du projet. Le domaine d’angle d’inci-
dence pour le re´gime de croisie`re se restreint aux petits angles. Ceci est respecte´
dans le projet avec une plage d’angle s’e´tendant de -1 degre´ a` 2 degre´s. L’e´tude se
restreint e´galement a` un e´coulement a` deux dimensions pour ne pas faire intervenir
de traˆıne´e induite par la portance. Les essais expe´rimentaux doivent, le plus possible,
recre´er les conditions de cet e´coulement en deux dimensions. Pour ce faire, une section
droite d’aile comprise entre des couteaux ae´rodynamiques est utilise´e. Pour le test en
souﬄerie, la maquette est e´quipe´e de l’ensemble des composantes ne´cessaires a` son
fonctionnement autonome. Ce syste`me comprend la partie rigide de l’aile ﬁxe´e sur
l’e´quipement pre´vu dans la souﬄerie, la peau ﬂexible soutenue par des actionneurs
et e´quipe´e de capteurs capables de localiser la transition, un controˆleur capable de
commander les actionneurs en fonction des commandes utilisateurs et des donne´es
releve´es en temps re´el par les capteurs. Pour faciliter la taˆche du controˆleur, une base
de donne´es de formes pre´alablement optimise´es est enregistre´e dans le syste`me aﬁn
de servir de point de de´part a` l’adaptation en temps re´el. Un sche´ma de principe du
syste`me est pre´sente´ a` la ﬁgure 1.6.
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Figure 1.6 Principe de fonctionnement du controˆleur de l’aile
La base de donne´es de proﬁls optimaux permet aussi de renseigner les e´quipes de
conception de la maquette sur les types de formes a` re´aliser ainsi que sur les courses
d’actionnements requises. Cette base a e´te´ re´alise´e en divisant le domaine d’e´tude
en 49 cas permettant ainsi un bon compromis entre la qualite´ d’interpolation et la
quantite´ d’information a` ge´ne´rer. La matrice de cas est pre´sente´e au tableau 1.1.
La re´alisation de cette matrice a ne´cessite´ un calcul d’optimisation pour chacun des
cas. C’est ce processus d’optimisation qui est traite´ dans les deuxie`me et troisie`me
chapitres de ce me´moire.
Tableau 1.1 Matrice des cas contenus dans la base de donne´es du controˆleur
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1.4.2 Maturite´ technologique et enjeux de de´veloppement
L’e´valuation de la maturite´ d’une technologie est le plus souvent eﬀectue´e en util-
isant l’e´chelle TRL (Technology Readiness Level ou niveau de maturite´ technologique).
Le plus bas niveau de maturite´ est le niveau un, il consiste en l’observation et le rap-
port d’un concept de base. Le plus haut niveau est le niveau neuf, il correspond a`
la re´ussite en ope´ration de la technologie (Mankins, 1995). Voici plus en de´tail les
diﬀe´rents niveaux de TRL implique´s dans le projet.
Au TRL 1, le concept de base est observe´ et raporte´ : la couche limite laminaire
engendre moins de frottement que la couche limite turbulente.
Au TRL 2, une application pratique, utilisant le concept de base e´nonce´ au TRL
1, est invente´e : un controˆle de la couche limite laminaire permettant d’augmenter
la longueur de la couche laminaire au de´triment de la couche turbulente pourrait
re´duire la traˆıne´e de friction sur les ailes. Cette e´tape est en eﬀet de´ja` largement
franchie puisque de nombreuses applications ont de´ja` e´te´ invente´es et ont notamment
donne´ naissance aux proﬁls naturellement laminaires NLF (Natural Laminar Flow)
et au LFC (Laminar Flow Control).
Au TRL 3, les recherches et de´veloppements ont de´bute´ par une e´tude nume´rique pour
mettre la technologie en situation dans son contexte. Ensuite une e´tude expe´rimentale
permet de valider physiquement les pre´dictions de la simulation. Cette e´tude permet
de faire la preuve du concept formule´ au TRL 2. Le projet CRIAQ 7.1 de´bute donc au
niveau 3 : une e´tude nume´rique doit permettre de de´velopper une base de donne´es de
proﬁls capable d’e´tendre la couche limite laminaire. Ensuite, ces formes seront teste´es
en souﬄerie.
Au TRL 4, la preuve du concept est faite, et les diﬀe´rents e´le´ments de base du syste`me
doivent eˆtre inte´gre´s et teste´s en laboratoire. La technologie atteint ce niveau lorsque
les e´le´ments fonctionnent ensemble dans une expe´rience a` un niveau de ﬁde´lite´ bas (en
comparaison avec l’environnement que sera celui du syste`me re´el). Le projet va donc
e´galement e´voluer vers le niveau 4 puisque les diﬀe´rents e´le´ments vont eˆtre inte´gre´s :
peau ﬂexible, actionneurs, capteurs et controˆleur puis ils seront teste´s en souﬄerie.
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Le projet a donc pour but de faire e´voluer la technologie du TRL 2, qui est de´ja`
largement valide´e, au niveau 3 puis se veut une exploration vers le niveau TRL 4.
Au TRL 5, la technologie doit e´voluer en environnement re´el ce qui correspondrait a`
un test en vol. L’e´volution de la technologie a` ce niveau requie`re le succe`s total des
validations expe´rimentales eﬀectue´es au niveau 4, et un apport humain, technologique
et ﬁnancier conside´rable puisqu’il est ne´cessaire d’installer le syste`me sur l’aile d’un
avion et de le faire voler en toute se´curite´.
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CHAPITRE 2
OPTIMISATION DE PROFILS D’AILE
2.1 Introduction
Tel qu’il a e´te´ e´nonce´ a` la ﬁn de la section 1.4.1 l’objectif est d’obtenir des formes
optimales de proﬁl aﬁn de, dans un premier temps, donner aux e´quipes de concep-
tion de la maquette une ide´e de la varie´te´ des formes a` ge´ne´rer et puis, dans un
deuxie`me temps, de renseigner la base de donne´es du controˆleur. A` cette e´tape du
de´veloppement, l’e´tude est entie`rement ge´ome´trique. L’ope´ration est donc e´quivalente
a` la conception de 49 proﬁls ae´rodynamiques diﬀe´rents, chacun e´tant optimise´ pour
performer dans une condition ae´rodynamique particulie`re correspondant a` un cas
de la base de donne´es. Bien que dans cette e´tude, nous cherchons uniquement a`
dessiner une partie restreinte du proﬁl, l’e´tude des me´thodes de conception de proﬁl
ae´rodynamique permet de tirer des enseignements essentiels pour la construction des
proﬁls de la base de donne´es.
2.2 Conception de proﬁls ae´rodynamiques
Essentiellement deux approches existent pour la conception de proﬁls ae´rodynami-
ques : l’approche directe et l’approche indirecte.
L’approche directe consiste a` parame´trer la ge´ome´trie du proﬁl (en utilisant des fonc-
tions polynomiales par exemple) et a` ge´ne´rer des familles de formes ae´rodynamiques
en modiﬁant ces parame`tres. Pre´fe´rablement, les coeﬃcients polynomiaux sont ex-
prime´s en fonction de parame`tres physiques et facilement conceptualisables par l’inge´-
nieur. Les se´ries de proﬁls NACA a` quatre chiﬀres et a` cinq chiﬀres ont e´te´ dessine´es
par cette me´thode avec une parame´trisation polynomiale. Pour la se´rie a` quatre
chiﬀres par exemple, les coeﬃcients polynomiaux sont exprime´s en fonction de trois
parame`tres : l’e´paisseur relative maximale, la cambrure relative maximale, et la posi-
tion de la cambrure relative maximale. Les proﬁls Joukowski sont base´s sur la trans-
formation d’un cercle en proﬁl ae´rodynamique : un parame`tre modiﬁe l’e´paisseur alors
19
qu’un autre permet de modiﬁer la cambrure. La parame´trisation PARSEC pre´sente´e
par Sobieczky en 1998 (Trenker et al., 2003) utilise au total 11 parame`tres tre`s in-
tuitifs : la position et le rayon de courbure du bord d’attaque et de l’extremum sur
l’intrados et l’extrados, la direction moyenne, l’angle, l’e´paisseur et la position du
bord de fuite. Cette parame´trisation permet de dessiner des proﬁls conventionnels et
supercritiques. Les courbes pre´sente´es pre´ce´demment (NACA quatre et cinq chiﬀres,
Joukowski, PARASEC) sont spe´ciﬁques aux dessins de proﬁls ae´rodynamiques, mais
il est aussi possible d’utiliser des courbes mathe´matiques plus ge´ne´rales telles que les
courbes d’Hermite, les courbes quintiques, les courbes de Be´zier, les BSpline ou les
NURBS (Le´pine et al., 2001 ; Yu, 2002 ; Painchaud-Ouellet, 2003 ; Page`s, 2007a).
L’approche indirecte (ou inverse) ne consiste plus a` dessiner une ge´ome´trie de proﬁl
comme dans l’approche directe, mais a` concevoir une distribution de pression. Une
fois la distribution de pression obtenue, il est ne´cessaire de retrouver la ge´ome´trie
du proﬁl qui correspond a` cette distribution de pression. Pour cela, il est possible
d’optimiser la ge´ome´trie pour minimiser la diﬀe´rence entre la distribution de pres-
sion voulue et celle du proﬁl dessine´ (Jime´nez-Varona, 1999) ou encore re´aliser une
re´solution inverse de l’e´coulement (Jepson et al., 2005). La majorite´ des proﬁls lam-
inaires, comme les proﬁls NACA de la se´rie six par exemple, ont e´te´ dessine´s avec
cette me´thode. La qualite´ du proﬁl ﬁnal de´pend cependant directement du choix de
la distribution de pression de re´fe´rence. L’utilisation de cette approche ne´cessite donc
de l’expe´rience en ae´rodynamique pour de´cider d’une distribution de pression con-
venable et re´alisable. Parfois l’obtention de la distribution peut eˆtre assiste´e par une
me´thode d’optimisation (Obayashi et Takanashi, 1996). Le calcul de la ge´ome´trie par
me´thode inverse impose l’utilisation d’un code de calcul ae´rodynamique capable de
faire ce calcul inverse : c’est-a`-dire qu’a` partir de la distribution de pression visqueuse
le code est capable, dans un premier temps, d’obtenir la distribution de vitesse en
dehors de la couche limite puis, dans un deuxie`me temps, connaissant la distribution
de vitesse, de retrouver la forme du proﬁl en re´solvant les e´quations de ﬂuide parfait
(Cousteix, 1988). Cette me´thode peut eˆtre utilise´e pour le dessin d’un proﬁl complet
ou pour modiﬁer seulement une partie d’un proﬁl. Un exemple de conception inverse
de proﬁl est donne´ a` la ﬁgure 2.1.
Que l’on utilise l’une ou l’autre des me´thodes de design de´taille´es pre´ce´demment, il
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est important de correctement de´ﬁnir les objectifs et les contraintes qui guident la
conception du proﬁl. La conception d’une aile rigide classique (par opposition a` l’aile
adaptable) impose de de´ﬁnir une aile capable d’ope´rer eﬃcacement dans diﬀe´rentes
zones de l’enveloppe de vol. Par exemple, l’aile doit eˆtre capable d’atteindre de bonne
performance pour une plage de nombres de Mach et de coeﬃcients de portance. De
plus, des performances acceptables sont requises pour certaines situations hors design
(monte´e et descente par exemple). Toutes ces spe´ciﬁcations, auxquelles sont ajoute´es
les contraintes structurelles et de fabrication, conduisent a` une optimisation com-
plexe multipoints et multiobjectifs. Entre autres, Zingg et al. (2007) propose une
me´thodologie d’optimisation permettant de re´pondre a` ce genre de proble`me com-
plexe.
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Figure 2.1 Exemple de dessin de proﬁl ae´rodynamique par la me´thode inverse :
modiﬁcation d’un proﬁl NACA 0012 avec le code Xfoil (Mark Drela, 2001)
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2.3 Proﬁls naturellement laminaires
Il a e´te´ montre´ pre´ce´demment que la constitution de la base de donne´es de pro-
ﬁls est e´quivalente a` la conception de proﬁls laminaires adapte´s a` chacun des cas
ae´rodynamiques.
Au faible angle d’attaque, la traˆıne´e de frottement repre´sente une portion importante
de la traˆıne´e visqueuse. La traˆıne´e de friction augmente rapidement a` mesure que le
point de transition avance (Hoerner, 1965). En utilisant une ge´ome´trie ade´quate, un
gradient de pression favorable peut conserver la laminarite´ sur une majeure partie du
proﬁl (ﬁgure 2.2). La re´duction de traˆıne´e est alors substantielle (ﬁgure 2.3).
Le terme NLF regroupe les proﬁls posse´dant naturellement une longue zone lami-
naire sous certaines conditions. Les proﬁls dont le nom commence par NLF et les
proﬁls NACA de la se´rie six sont deux familles de proﬁls naturellement laminaires.
Figure 2.2 Distribution de pression de deux proﬁls syme´triques de 18% d’e´paisseur
relative : le proﬁl conventionnel NACA0018 et le proﬁl laminaire NACA 66-018
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Figure 2.3 Polaire ae´rodynamique et position de la transition pour le NACA 66-018
avec transition libre et transition force´e a` 10% de la corde
2.4 Proﬁl de re´fe´rence pour le projet
L’aile adaptable de´veloppe´e et e´tudie´e dans le cadre de ce projet utilise un proﬁl
de de´part qui est ensuite modiﬁe´ en partie pour augmenter la zone laminaire. Le choix
du proﬁl de re´fe´rence est important, car il conditionne largement la suite du projet.
Une fois choisi, une bonne connaissance du comportement de l’e´coulement autour de
ce proﬁl permet de bien le manipuler pour le modiﬁer.
Le proﬁl ae´rodynamique WTEATE1 de´veloppe´ et e´tudie´ a` l’Institut de Recherche
Ae´rospatiale du NRC, a e´te´ choisi pour le projet. Ce proﬁl a e´te´ conc¸u pour le re´gime
transsonique avec la philosophie des proﬁls supercritiques et posse`de une e´paisseur
relative de 16% (Eggleston et al., 1987).
Les proﬁls ae´rodynamiques supercritiques ont permis aux avions de transport d’at-
teindre, en re´gime de croisie`re, des hautes vitesses transsoniques. En eﬀet, lorsque la
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vitesse augmente et approche le domaine supersonique la traˆıne´e subit une augmen-
tation tre`s importante. Lorsque le nombre de Mach atteint sa valeur critique Mcr une
partie de l’e´coulement autour du proﬁl devient supersonique, et la traˆıne´e commence a`
augmenter. C’est le domaine transsonique. En augmentant encore le nombre de Mach
jusque M divergence de traˆıne´e, la traˆıne´e subit une tre`s forte augmentation (par un
facteur de dix ou plus), on dit que la traˆıne´e diverge (ﬁgure 2.4). Cela est duˆ aux
ondes de choc qui apparaissent sur le proﬁl et entraine la traˆıne´e d’onde. Celle-ci est
souvent accompagne´e de traˆıne´e visqueuse additionnelle a` cause de la se´paration onde
de choc/couche limite. La vitesse en vol de croisie`re commerciale (sous contraintes
e´conomiques) est donc limite´e par Mcr et M divergence de traˆıne´e. Une premie`re ap-
proche a e´te´ de dessiner des proﬁls a`Mcr e´leve´s. Cependant, cela conduit a` des proﬁls
minces (de´couverts par F.W. Caldwell et E. N. Fales en 1918), et ce type de proﬁls
n’est pas toujours souhaitable pour des raisons structurelles et pour le stockage du
carburant. La seconde approche, adopte´e a` partir de 1965, a e´te´ d’augmenter l’e´cart
entre Mcr et M divergence de traˆıne´e donnant ainsi naissance a` la famille de proﬁls
supercritiques.
Figure 2.4 Tendance de variation du coeﬃcient de traˆıne´e en fonction du nombre de
Mach de l’e´coulement amont non-perturbe´
Les proﬁls supercritiques ont un extrados relativement plat aﬁn de produire une large
zone d’e´coulement supersonique avec localement un faible nombre de Mach. De cette
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fac¸on, l’onde de choc est plus faible et cre´e moins de traˆıne´e. Comme l’extrados du
proﬁl est relativement plat, la cambrure du proﬁl est ne´gative sur plus de la moitie´
du proﬁl ce qui diminue la portance. Pour compenser, la portance est augmente´e par
la cambrure extreˆmement positive sur les derniers 30% du proﬁl.
En plus d’avoir les caracte´ristiques d’un proﬁl supercritique, le WTEATE1 a e´te´
de´veloppe´ pour eˆtre capable, dans des conditions favorables, de supporter 60 a` 70%
d’e´coulement laminaire sur l’extrados et plus de 50% sur l’intrados diminuant ainsi
la traˆıne´e de 50% par rapport au meˆme proﬁl mais avec une couche limite turbu-
lente. Le lecteur inte´resse´ par des informations comple´mentaires sur les performances
de ce proﬁl en condition d’e´coulement transsonique pourra se re´fe´rer a` Eggleston et
al. (1987). Pour ce projet d’initiation au controˆle de la couche limite laminaire, le
re´gime d’e´coulement a e´te´ limite´ a` des vitesses subsoniques incompressibles. Le proﬁl
WTEATE1 est donc utilise´ en dehors de son domaine de conception.
Quelques calculs rapides (12000 cellules, logiciel FLUENT) en utilisant les e´quations
d’Euler (calculs non visqueux) ont permis d’e´valuer le comportement du proﬁl en
fonction du nombre de Mach (ﬁgure 2.5). Sur l’extrados, le gradient de pression est
favorable dans le domaine de conception du proﬁl M=0.74, il est donc capable de
maintenir une couche limite laminaire sur une bonne partie du proﬁl. Cependant
pour des nombres de Mach plus faible le gradient de pression favorable laisse place a`
un pic de succion puis un gradient de pression positif de´favorable. Comme le conﬁrme
e´galement la ﬁgure 2.6 le proﬁl n’a pas un comportement laminaire dans le domaine
de vitesse (subsonique incompressible) qui est d’inte´reˆt pour le projet.
L’utilisation du syste`me de controˆle de la couche limite aura donc de bonnes possi-
bilite´s pour l’augmentation de la laminarite´ sur ce proﬁl. En eﬀet, un proﬁl laminaire,
meˆme subsonique, est en ge´ne´ral capable d’e´tendre la couche limite laminaire jusqu’a`
60% de la corde si les conditions sont favorables.
En re´sume´ les parame`tres sont les suivants : les conditions ae´rodynamiques s’e´tendent
de M=0.2 a` M=0.35, l’incidence s’e´tend de -1˚ a` 2˚ (angles d’attaques classiques pour
le vol de croisie`re), le proﬁl de base est le WTEATE1 et la partie adaptable s’e´tend
de 3% a` 70% de la corde sur l’extrados. Aﬁn de ve´riﬁer les capacite´s de controˆle de
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Figure 2.5 Distribution de pression autour du proﬁl WTEATE1 pour diﬀe´rents
nombres de Mach (angle d’incidence nul)
la couche limite laminaire, une e´tude pre´liminaire est mene´e en utilisant l’approche
de conception de proﬁl par me´thode inverse.
La premie`re e´tape de cette e´tude pre´liminaire est l’observation des distributions de
pression autour du proﬁl qui va eˆtre modiﬁe´. La ﬁgure 2.7 pre´sente les re´sultats de
calculs ae´rodynamiques eﬀectue´s avec le code Xfoil a` Mach=0.3.
On peut observer sur toutes les courbes de pression un pic aigu (de succion) entre 0%
et 3% de la corde au niveau de l’extrados. Le bord d’attaque tre`s arrondi du proﬁl
WTEATE1 provoque une rapide acce´le´ration de l’e´coulement suivi d’un ralentisse-
ment lorsque l’e´coulement se dirige vers la partie relativement plate du proﬁl. Le pic
de succion se situe a` 2% de la corde, et entre 2% et 3% de la corde la recompression
est assez rapide.
Pour rendre le proﬁl laminaire, il est pre´fe´rable de conserver le gradient de pres-
sion strictement ne´gatif. La modiﬁcation du proﬁl a` partir de 3% de la corde ne
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Figure 2.6 Position de la transition laminaire a` turbulente sur le proﬁl WTEATE1
dans des conditions subsoniques incompressibles
permet pas la cre´ation de ce gradient strictement favorable car le gradient est de´ja`
positif entre 2% et 3% de la corde. Le proﬁl modiﬁe´ a` partir de 3% de la corde va donc
conserver le pic de succion et cela est un handicap pour la stabilite´ de la couche limite.
La ﬁgure 2.8 pre´sente la modiﬁcation de la distribution de pression pour la concep-
tion par me´thode inverse. Nous pouvons remarquer que le pic de succion est conserve´
parce qu’il est en dehors de la zone a` modiﬁer.
En utilisant les possibilite´s du code Xfoil, l’ope´ration de conception par me´thode in-
verse est eﬀectue´e et le re´sultat est pre´sente´ a` la ﬁgure 2.9. Le gradient de pression
favorable cre´e´ en aval du pic s’e´tend jusqu’a` 40% de la corde. La transition apparaˆıt
avant la ﬁn du gradient favorable de pression a` 30% de la corde. La couche limite
laminaire est allonge´e de 20% de la corde et la re´duction de traˆıne´e est de 15%.
Malgre´ le gain obtenu, le pic de succion est un proble`me inquie´tant pour la stabilite´
de la couche limite, ce qui repre´sente un risque pour la re´ussite du projet (mentionne´
par E´ric Laurendeau de Bombardier Ae´ronautique lors d’une communication prive´e).
En eﬀet, conside´rant certains e´le´ments moins controˆlables tels que la rugosite´ de la
surface ou la turbulence de la souﬄerie, la menace d’une transition force´e au bord
d’attaque qui engendrerait un e´chec direct du projet, repre´sentait un risque trop im-
portant pour continuer le projet avec ce proﬁl.
28
Figure 2.7 Re´sultats ae´rodynamiques pour le proﬁl WTEATE1 a` Mach = 0.3
Pour mettre en e´vidence le proble`me du pic de succion, le proﬁl modiﬁe´ a e´te´ corrige´
pour supprimer ce pic et ses performances ont e´te´ calcule´es. Ces manipulations ont
e´te´ eﬀectue´es, comme pre´ce´demment, en utilisant la me´thode de conception inverse.
Les de´tails et les re´sultats sont montre´s sur les ﬁgures 2.10 et 2.11. Les re´sultats con-
ﬁrment que sans la pre´sence du pic de succion la couche limite laminaire est beaucoup
plus stable. De plus, elle est prolonge´e au-dela` de la ﬁn du gradient favorable a` 53%
de la corde.
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Figure 2.8 Changement de la distribution de pression pour la modiﬁcation de la
ge´ome´trie par me´thode inverse
Figure 2.9 Re´sultat de la modiﬁcation du proﬁl pour augmenter la zone laminaire
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Figure 2.10 Correction du proﬁl de pression pour supprimer le pic de succion au
bord d’attaque
Figure 2.11 Comparaison de la stabilite´ de la couche limite des proﬁls modiﬁe´s avec
et sans pic de succion au bord d’attaque (crite`re de Michel)
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Aﬁn de poursuivre le projet sans courir le risque d’une transition pre´mature´e au
bord d’attaque, il a e´te´ de´cide´ de changer de proﬁl de re´fe´rence. Le nouveau proﬁl,
dont les caracte´ristiques sont pre´sente´es sur les ﬁgures 2.12, 2.13 et 2.14, reste base´
sur le proﬁl WTEATE1 mais l’extrados est modiﬁe´ du bord d’attaque a` 10% de la
corde de fac¸on a` diminuer et a` e´largir le pic de succion. Avec cette modiﬁcation, le
gradient de pression est strictement ne´gatif entre 0% et 3% de la corde donnant ainsi
la possibilite´ a` la paroi adaptable de prolonger ce gradient favorable pour controˆler
la couche limite.
Figure 2.12 Comparaison entre le proﬁl WTEATE1 et le nouveau proﬁl de re´fe´rence
qui a e´te´ utilise´ pour le projet
Comme le proﬁl WTEATE1, le proﬁl de re´fe´rence ainsi obtenu posse`de des perfor-
mances laminaires assez restreintes. Le bord d’attaque de ce proﬁl et l’e´tendue de la
paroi adaptable de 3% a` 70% de la corde vont permettre de larges ame´liorations de
l’e´tendue laminaire de la couche limite.
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Figure 2.13 Distribution de pression sur l’extrados du proﬁl de re´fe´rence pour
diﬀe´rents angles d’attaque (Mach=0.3)
Figure 2.14 Transition laminaire/turbulente sur le proﬁl de re´fe´rence
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Le proﬁl de l’aile posse`de un bord de fuite tronque´. Pour des raisons de commodite´
d’utilisation du proﬁl avec certains codes d’analyse de l’e´coulement, une version du
proﬁl ayant un bord de fuite aigu a e´te´ re´alise´e et cette version est utilise´e dans les
deuxie`me et troisie`me chapitres. La version originale du proﬁl avec le bord de fuite
tronque´ a cependant e´te´ conserve´e pour la re´alisation de la maquette de souﬄerie et
pour les simulations du quatrie`me chapitre.
2.5 Me´thode d’optimisation
La revue de la litte´rature de la section 2.2 sur les me´thodes de conception de proﬁl
a montre´ que deux approches e´taient possibles, directe et indirecte. Dans la suite de
cette section, le choix de l’approche est justiﬁe´.
L’approche la plus utilise´e pour concevoir des proﬁls laminaires est l’approche in-
directe avec une me´thode de re´solution inverse de l’e´coulement. L’utilisation de cette
me´thode pour le projet ne´cessiterait l’obtention de 49 distributions de pression op-
timales correspondant aux 49 cas ae´rodynamiques. Ge´ne´ralement, l’expe´rience des
ae´rodynamiciens est requise pour cette e´tape. Cependant, l’utilisation d’un algorithme
d’optimisation est aussi envisageable. Obayashi et Takanashi (1996) ont parame´tre´
la courbe de la distribution de pression cible a` l’aide d’une courbe BSpline et opti-
mise´ cette distribution de pression avec un algorithme ge´ne´tique aﬁn de minimiser la
traˆıne´e a` portance constante.
La me´thode directe pre´sente l’avantage de partir du proﬁl et elle ne ne´cessite pas
de re´solution inverse de l’e´coulement. La ge´ome´trie est repre´sente´e par une courbe
mathe´matique et la zone de modiﬁcation peut eˆtre localise´e sur une partie restreinte
du proﬁl. C’est un point important pour l’application au proble`me du proﬁl adaptable
du projet. De plus, certains types de courbes sont tre`s repre´sentatifs de la de´formation
naturelle d’un mate´riau ﬂexible. Il a donc e´te´ de´cide´ d’opter pour une approche di-
recte.
Dans le cas de l’approche directe, le processus d’optimisation est assez classique et
bien documente´ (Quagliarella et al., 2000 ; Le´pine et al., 2001 ; Keane et al., 2005 ;
Amoignon, 2005 ; Painchaud-Ouellet et al., 2006). Il consiste a` coupler un algorithme
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d’optimisation a` un mode`le ge´ome´trique du proﬁl ainsi qu’a` un code d’analyse de
l’e´coulement. L’algorithme d’optimisation envoie les variables de design a` tester au
mode`le de la peau ﬂexible. Dans ce module, la ge´ome´trie du proﬁl est construite
en tenant compte des parame`tres donne´s par les variables de design du proﬁl. Les
performances ae´rodynamiques du proﬁl ge´ne´re´ sont ensuite analyse´es par le code de
pre´diction de l’e´coulement. Finalement, les performances sont retourne´es a` l’algo-
rithme d’optimisation ou` la valeur de la solution est calcule´e. L’optimiseur ge´ne`re
ensuite une nouvelle solution a` tester. Le processus ite`re ainsi jusqu’a` ce que l’opti-
miseur atteigne un des crite`res de terminaison. A` la ﬁn de ce processus, la solution
optimale trouve´e par l’algorithme est retourne´e a` l’utilisateur (Figure 2.15).
Figure 2.15 Sche´ma de principe du processus d’optimisation de la ge´ome´trie du proﬁl
2.6 Code d’optimisation
2.6.1 Structure du code
Le code existant, utilise´ dans Page`s (2007a), a e´te´ entie`rement remanie´ de fac¸on a`
accepter plus facilement des ajouts et des modiﬁcations. Le code principal est divise´
en trois sous-routines regroupant respectivement les ope´rations de pre´-optimisation,
d’optimisation et de traitements post-optimisation. Les ope´rations de pre´-optimisation
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servent principalement a` renseigner les variables d’entre´e et a` faire une analyse ae´rody-
namique du proﬁl non-modiﬁe´. Les performances ae´rodynamiques du proﬁl initial sont
utiles lors de l’optimisation car certaines contraintes sont en relation avec ces donne´es
(le coeﬃcient de portance par exemple). Elles sont aussi utiles lors du traitement
post-optimisation pour l’e´criture du rapport de comparaison entre le proﬁl initial
et le proﬁl modiﬁe´. La routine d’optimisation appelle l’optimiseur et transmet les
informations ne´cessaires qui ont e´te´ recueillies lors du pre´traitement. Lorsque l’opti-
miseur retourne sa solution ﬁnale, elle est envoye´e a` la routine de post-traitement.
Cette routine ge´ne`re le ﬁchier de ge´ome´trie du proﬁl modiﬁe´ et en fait une anal-
yse ae´rodynamique et ge´ome´trique comple`te. Cette analyse comprend l’e´criture d’un
ﬁchier re´capitulatif des coeﬃcients ae´rodynamiques, des variables de couche limite,
de la stabilite´ de la couche limite avec le crite`re de Michel, la distribution de pres-
sion, et une analyse de courbure de la ge´ome´trie. Enﬁn, un rapport d’optimisation est
e´crit ou` les conditions ae´rodynamiques, les performances compare´es du proﬁl initial
et modiﬁe´, et les de´tails sur la solution optimise´e y sont regroupe´s. La ﬁgure 2.16
pre´sente un re´sume´ de cette structure.
Le programme fait appel a` trois modules : l’optimiseur, le mode`le du proﬁl parame´tre´
et le code d’analyse de l’e´coulement. La ﬁgure 2.17 montre l’utilisation des modules
lors de l’exe´cution du programme.
La structure modulaire permet de facilement e´changer un module par un autre, fa-
cilitant ainsi l’adaptabilite´ du code aux remplacements ou aux ajouts de fonctions.
Un exemple de modiﬁcation possible est montre´ a` la ﬁgure 2.18. Dans cet exemple,
l’analyse de l’e´coulement sur le proﬁl de re´fe´rence n’est plus eﬀectue´e, a` la place le
code acce`de a` ces donne´es en consultant une base de donne´es. Cette modiﬁcation
peut eˆtre utile lorsque la meˆme optimisation est re´alise´e plusieurs fois aﬁn de ne pas
re´pe´ter constamment les ope´rations de pre´-optimisation. Le module d’optimisation
est e´galement modiﬁe´ pour accueillir une combinaison d’algorithmes, par exemple un
algorithme ge´ne´tique puis un algorithme a` gradient. Cette me´thode a notamment e´te´
utilise´e par Vicini et al. (1999) aﬁn d’augmenter l’eﬃcacite´ de l’optimisation tout en
conservant la robustesse de la me´thode ge´ne´tique. Le code pourrait e´galement opter
pour une analyse de l’e´coulement haute ﬁde´lite´ pour eﬀectuer le post-traitement de
l’optimisation.
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Figure 2.16 Structure de l’algorithme principal
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Figure 2.17 Structure modulaire du code
Figure 2.18 Exemple de modiﬁcation possible du code d’optimisation
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2.6.2 Mode`le de la partie de´formable
La multiplicite´ des formes pouvant eˆtre obtenues avec le mode`le de l’aile est un
e´le´ment important. En eﬀet, une courbe tre`s ge´ne´rale permet d’e´largir le domaine
de recherche de solutions et ainsi augmente les chances d’atteindre l’optimum global.
Les formes ae´rodynamiques sont relativement bien connues et l’expe´rience dans ce do-
maine permet, sans trop de risques, la re´duction du domaine de recherche aux formes
qui ont potentiellement une chance d’eˆtre performantes. Ici, la courbe doit repre´senter
l’extrados de 3% a` 70% de la corde du proﬁl. Cette re´gion de la ge´ome´trie du proﬁl
est assez simple mais doit bien se raccorder a` la ge´ome´trie ﬁxe. En eﬀet, la zone du
bord d’attaque est tre`s sensible a` la courbure ge´ome´trique car elle inﬂue largement sur
la stabilite´ de la couche limite. Il faut donc e´galement pouvoir controˆler la tangence
et la courbure aux extre´mite´s pour assurer une continuite´ ge´ome´trique d’ordre deux
avec la partie ﬁxe du proﬁl de re´fe´rence. Le mode`le doit aussi eˆtre capable de ge´ne´rer
des formes reconnues comme ressemblant a` des proﬁls ae´rodynamiques : les formes
a` boucles, les formes discontinues, les oscillantes et autres doivent eˆtre e´carte´es du
domaine de recherche. De plus, la courbe doit eˆtre parame´tre´e de fac¸on a` pouvoir
facilement ge´ne´rer des formes diﬀe´rentes en modiﬁant les variables du parame´trage.
Le nombre de parame`tres doit eˆtre le plus restreint possible aﬁn de diminuer le nom-
bre de variables a` optimiser et ainsi minimiser la dure´e de l’optimisation.
Mise a` part la restriction du domaine de recherche pour le gain en temps de cal-
cul, le choix du mode`le ge´ome´trique comprend un autre enjeu. En eﬀet, les formes
obtenues a` la suite de cette optimisation ge´ome´trique sont destine´es a` guider la con-
ception de la maquette de l’aile adaptable. A` ce sujet, deux approches s’opposent :
la premie`re consiste a` choisir un mode`le qui repre´sente bien la de´formation d’une
plaque aﬁn de simpliﬁer la taˆche des concepteurs. Dans ce cas c’est la � structure »
qui restreint � l’ae´rodynamique ». L’autre approche est celle qui consiste a` opter
pour le mode`le le plus ge´ne´ral possible de fac¸on a` aller chercher les meilleures per-
formances ae´rodynamiques mais cela complique la taˆche des concepteurs. C’est alors
� l’ae´rodynamique » qui tire la � structure » en lui lanc¸ant des de´ﬁs de conception.
Cette approche comprend le risque de passer beaucoup de temps sur une optimi-
sation complexe pour obtenir une solution que le groupe de conception jugera trop
complexe a` re´aliser. Mais, comme les meilleures performances sont toujours atteintes
lorsque la conception comporte certains de´ﬁs plutoˆt que lorsqu’elle est trop restreinte
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de`s le de´part, il est important que les e´quipes travaillent en collaboration. En eﬀet,
� l’ae´rodynamique » doit eˆtre conscient des diﬃculte´s techniques et les mettre en
relation avec les gains possibles aﬁn de juger si les gains sont suﬃsants pour justiﬁer
les complications techniques.
Par exemple, on pourrait limiter le domaine de formes possibles a` celles qui repre´-
sentent les de´formations naturelles d’une plaque ayant une rigidite´ constante. Cepen-
dant, l’utilisation des mate´riaux composites (solution qui a e´te´ choisie pour la fab-
rication de la paroi ﬂexible) permet e´galement la fabrication de plaque anisotrope a`
rigidite´ non-uniforme´ment re´partie. En eﬀet, la construction en composite re´sine et
ﬁbre le permet par le choix de la re´partition et l’orientation des ﬁbres. Il est donc
possible de pousser la conception plus loin puisque des solutions techniques existent
et que les concepteurs sont preˆts a` les envisager.
Il faut aussi garder en teˆte que la ge´ne´ralisation de la courbe ne conduit pas force´ment
a` une solution diﬀe´rente de celle utilisant une courbe plus spe´ciﬁque mais bien choisie.
Il est donc bon, lors de l’e´tude pre´liminaire, d’utiliser la courbe la plus ge´ne´rale pos-
sible aﬁn d’explorer le domaine de recherche puis de le restreindre lorsque la zone
d’inte´reˆt est localise´e.
Comme on cherche a` repre´senter seulement une section de proﬁl, une courbe mathe´ma-
tique classique est pre´fe´re´e aux courbes spe´ciﬁques utilise´es en conception de proﬁl
entier tel que PARSEC ou Joukowski. Les courbes polynomiales sont peu commodes
d’un point de vue inge´nierie car les coeﬃcients n’ont pas de sens ge´ome´triques intu-
itifs. Pour cette raison, diﬀe´rentes courbes ont e´te´ de´veloppe´es, notamment pour les
logiciels de conception assiste´e par ordinateur.
La courbe d’Hermite est une courbe polynomiale modiﬁe´e pour eˆtre parame´tre´e par la
position et les de´rive´es premie`res aux extre´mite´s. La courbe quintique est une courbe
d’Hermite dont le degre´ est augmente´ a` cinq pour supporter e´galement les de´rive´es
secondes aux extre´mite´s. La courbe de Be´zier, de´veloppe´e par l’inge´nieur du meˆme
nom pour l’entreprise automobile Renault, permet de de´ﬁnir une forme avec de mul-
tiples points de controˆle. La courbe passe par les points extreˆmes mais ne passe pas
par les points de controˆle interme´diaires. Le degre´ de la courbe est lie´ au nombre
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de points. Les de´rive´es premie`res et secondes des extre´mite´s peuvent eˆtre controˆle´es
en imposant des conditions sur la position des deux points suivants ou pre´ce´dents
les points extreˆmes. La courbe de Be´zier rationnelle ajoute a` chaque point un poids
qui permet de moduler l’inﬂuence des points de controˆle. Cette formulation permet
notamment de reproduire les courbes coniques.
Toutes ces courbes sont dites a` controˆle global, c’est-a`-dire que la modiﬁcation d’un
point aﬀecte l’ensemble de la courbe. Pour certaines ope´rations de conception ne´cessi-
tant un controˆle local, des formulations non-uniformes ont e´te´ de´veloppe´es. Dans ces
formulations, le degre´ de la courbe est de´couple´ du nombre de points de controˆle per-
mettant ainsi une inﬂuence locale des polynoˆmes d’inﬂuence. Les courbes B-Splines
et NURBS (Non-Uniform Rational B-Spline) sont les versions non-uniformes des
courbes Be´zier et Be´zier rationnelles respectivement. Le tableau 2.1 re´capitule les
courbes parame´tre´es par des points de controˆle.
Tableau 2.1 Re´capitulatif des courbes parame´tre´es par des points de controˆles
Lorsque le nombre de points de controˆle est re´duit, le controˆle ne peut pas eˆtre local.
En eﬀet, pour obtenir une courbe cubique (degre´ 3) l’ordre de la courbe doit eˆtre
de quatre. Or chaque point aﬀecte un nombre de segments de courbe e´gal a` l’ordre.
Si la courbe posse`de cinq points, les quatre segments de courbes sont aﬀecte´s pour
la modiﬁcation d’un point, le controˆle est donc global (Piegl, 1997). E´tant donne´ la
faible complexite´ de la forme de l’extrados et la volonte´ de minimiser le nombre de
points de controˆle, l’utilisation d’une courbe non-uniforme (permettant le controˆle
local) n’est pas justiﬁe´e ici (Lee, 1999).
La courbe BSpline utilise´e par Page`s (2007) dans l’e´tude pre´liminaire de ce projet
comportait au maximum cinq points de controˆle (trois points mobiles), le controˆle
e´tait donc global. Dans la repre´sentation de proﬁl avec une courbe NURBS par Le´pine
et al. (2001), le nombre de points de controˆle au dessus de l’extrados se limite a` trois ou
41
quatre. Ces re´fe´rences donnent un ordre de grandeur du nombre de points de controˆle
ne´cessaires. L’utilisation de courbes rationnelles permet d’e´largir les possibilite´s de
formes mais a` l’inconve´nient d’ajouter des parame`tres (les poids). La construction et
l’interpolation par courbe parame´trique sont deux choses diﬀe´rentes. La construction
consiste a` agir sur les points de controˆles qui de´ﬁnissent la courbe. L’interpolation est
un processus de minimisation de la distance entre une courbe et une se´rie de points.
Lors d’une interpolation la courbe passe donc par les points mais le controˆle de la
courbe est indirect. L’interpolation n’est pas a` privile´gier dans ce genre de proble`me
de dessin de proﬁl ae´rodynamique.
Finalement, une formulation de la courbe de Be´zier (Figure 2.19) a e´te´ utilise´e tout
en gardant la possibilite´ d’e´voluer vers la version rationnelle au besoin. L’algorithme
optimise´ de De Casteljau donne´ dans The NURBS Book (Piegl, 1997) a e´te´ code´.
La courbe de Be´zier se de´ﬁnit comme ceci :
Expression ge´ne´rale :
−−→
C(u) =
n�
i=0
Bi�n(u)
−→
Pi avec 0 ≤ (u) ≤ 1 (2.1)
Avec C la courbe, u le parame`tre, Bi�n le polynoˆme de Bernstein et Pi les points de
controˆle.
Expression du polynoˆme de Bernstein :
Bi�n(u) =
n�
i�(n− i)�
ui(1− u)n�1 (2.2)
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Figure 2.19 Polygone de controˆle de la courbe de Be´zier
Expression de la premie`re de´rive´e et seconde de´rive´e aux extre´mite´s :
�

−−−→
C(0)� = n(
−→
P1 −
−→
P0)
−−−→
C(1)� = n(
−→
Pn −
−−→
Pn�1)
−−−→
C(0)�� = n(n− 1)(
−→
P0 − 2
−→
P1 +
−→
P2)
−−−→
C(1)�� = n(n− 1)(
−→
Pn − 2
−−→
Pn�1 +
−−→
Pn�2)
(2.3)
Il existe deux types de continuite´ pour connecter deux courbes : la continuite´ parame´-
trique et la continuite´ ge´ome´trique. En de´rivant la fonction parame´trique de la courbe,
les e´le´ments qui de´ﬁnissent les deux types de continuite´ apparaissent :
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�

−−−→
C(u)� =
∂
−−→
C(u)
∂u
= �
−−−→
C(u)��
−−→
t(u)
−−−→
C(u)�� =
∂
−−−→
C(u)�
∂u
=
∂
∂u
[�
−−−→
C(u)��
−−→
t(u)]
=
∂
∂u
[�
−−−→
C(u)��]
−−→
t(u) + �
−−−→
C(u)��2k(u)
−−→
n(u)
−−→
t(u) = vecteur unitaire tangent
−−→
n(u) = vecteur unitaire normal
�
−−−→
C(u)�� = norme de la de´rive´e ou tension de tangence (note´e K)
k(u) = courbure
∂
∂u
[�
−−−→
C(u)��] = acce´le´ration tangentielle (note´e C)
(2.4)
La continuite´ parame´trique C0, C1, C2 entre la ﬁn d’une courbe (note´ 1) et le de´but
d’une autre courbe (note´ 2) se de´ﬁnit par l’e´galite´ des points de de´but et de ﬁn (C0),
l’e´galite´ des premie`res de´rive´es (C1), et l’e´galite´ des de´rive´es secondes (C2).
La continuite´ parame´trique comprend donc (en deux dimensions) l’e´galite´ de six
parame`tres (x1(1) = x2(0)� x1�(1) = x2�(0)� x1��(1) = x2��(0)� y1(1) = y2(0)� y1�(1) =
y2�(0)� y1��(1) = y2��(0)).
La continuite´ ge´ome´trique G0, G1, G2 se de´ﬁnit par l’e´galite´ des points de de´but
et de ﬁn (G0), l’e´galite´ de la direction de tangence (pas la norme) (G1) et l’e´galite´ de
la courbure (G2).
La continuite´ ge´ome´trique ne´cessite donc moins de conditions (x1(1) = x2(0)� y1(1) =
y2(0)� (x2�(1)� y2�(1)) = K ∗ (x1�(0)� y2�(0))� courbure1(1) = courbure2(0)).
La courbe parame´trique qui de´ﬁnit la partie modiﬁable du proﬁl doit s’inse´rer dans
la ge´ome´trie du proﬁl de´ﬁnie par une se´rie de points (partie rigide). La de´ﬁnition
d’une courbe par une se´rie de points n’est pas parame´trique, il faut donc se con-
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tenter d’une continuite´ ge´ome´trique. La connexion d’une courbe ge´ome´trique avec
une courbe parame´trique fait donc apparaˆıtre un parame`tre de tension de tangence
K, et un parame`tre d’acce´le´ration tangentielle C. Ces deux parame`tres font le lien
entre la continuite´ parame´trique de´ﬁnie d’un coˆte´ et la continuite´ ge´ome´trique de´ﬁnie
de l’autre. Le tableau 2.2 re´capitule la formulation des conditions de continuite´.
Tableau 2.2 Conditions de continuite´
Les directions de tangence et de courbure a` 3% et 70% de la corde de l’extrados du
proﬁl de re´fe´rence ont e´te´ obtenues a` l’aide du logiciel MATLAB en utilisant une
interpolation B-Spline de la ge´ome´trie puis en de´rivant les polynoˆmes de de´ﬁnition
de la courbe d’interpolation. Le controˆle de la continuite´ ne´cessite trois points. Pour
controˆler la position, la tangence et la courbure des extre´mite´s de la peau ﬂexible, il
faut donc six points. La position de ces points est de´ﬁnie par les donne´es provenant
du proﬁl de re´fe´rence : la position des extre´mite´s, les directions de tangence et cour-
bure, et quatre parame`tres supple´mentaires, soit les deux tensions de tangence et les
deux coeﬃcients d’acce´le´ration tangentielle. Pour modiﬁer la courbe, on peut agir sur
les quatre parame`tres et ajouter des points de controˆle entre les points ne´cessaires
aux continuite´s. Ces points sont de´ﬁnis par leur position dans le plan. Les quatre
parame`tres comple´mentaires peuvent eˆtre ﬁxe´s a` une valeur qui semble convenir ou
bien eˆtre des variables d’optimisation, de meˆme que les positions des points de controˆle
comple´mentaires peuvent eˆtre ﬁxe´es ou variables.
La ﬁgure 2.20 pre´sente une courbe de Be´zier respectant la continuite´ G2 avec le
proﬁl de re´fe´rence. En plus des six points de controˆle ne´cessaires a` cette continuite´,
la courbe est pre´sente´e avec deux points de controˆle supple´mentaires.
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Figure 2.20 Courbe de Be´zier respectant les conditions de continuite´ requises pour
s’adapter au proﬁl de re´fe´rence
2.6.3 Code d’analyse de l’e´coulement
Le code Xfoil de Mark Drela (2001) a e´te´ choisi pour analyser l’e´coulement lors
du processus d’optimisation. Ce code a e´te´ cre´e´ en 1986 pour analyser et dessiner des
proﬁls ae´rodynamiques dans le domaine subsonique incompressible. L’analyse par le
code Xfoil permet d’obtenir les re´sultats de l’e´coulement visqueux et une pre´diction
de la position de la transition laminaire-turbulente dans un temps tre`s court. De plus,
ce code permet de faire des analyses a` coeﬃcient de portance donne´, ce qui est tre`s
avantageux pour l’optimisation du proﬁl dans ce projet. Le code a aussi l’avantage
de pouvoir facilement eˆtre inte´gre´ dans un code � maison ».
L’analyse est base´e sur un couplage visqueux/non-visqueux par le mode`le des vitesses
de transpiration (Morino et al., 1995). Le calcul non-visqueux utilise une me´thode des
panneaux base´e sur la formulation des lignes de courant avec une re´partition line´aire
de tourbillons. Le proﬁl est de´coupe´ en panneaux supportant une distribution line´aire
de tourbillons et une source. Le sillage est lui aussi mode´lise´ et segmente´ en panneaux
supportant une source. Le champ de vitesse est calcule´ en superposant l’e´coulement
plan uniforme, la distribution de tourbillons et les sources du proﬁl et du sillage. Le
syste`me d’e´quations est comple´te´ par une formulation explicite de la condition de
Kutta au bord de fuite.
L’e´coulement visqueux dans la couche limite laminaire et la couche limite turbulente
est calcule´ par une formulation inte´grale a` deux e´quations ferme´e par une e´quation de
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dissipation. Cette formulation a` deux e´quations (quantite´ de mouvement et e´nergie
cine´tique) a e´te´ choisie par Mark Drela pour permettre la description des re´gions
faiblement se´pare´es. Les formulations a` une e´quation ne sont ge´ne´ralement pas en
mesure de poursuivre le calcul de la couche limite une fois la se´paration de´tecte´e. Les
e´quations de re´solution de la couche limite du code Xfoil sont de´taille´es dans Drela
et al. (1987).
A` chaque ite´ration visqueuse/non-visqueuse, la transition est pre´dite par un crite`re
base´ sur la me´thode du facteur N (de´taille´ dans la section 1.3). La position de la
transition de´termine ensuite les zones d’utilisation des e´quations de couche limite
laminaire et de couche limite turbulente.
La me´thode du facteur N imple´mente´e dans Xfoil est une version simpliﬁe´e nomme´e
me´thode de l’enveloppe. Dans cette me´thode, le facteur de forme est conside´re´ con-
stant et les enveloppes des taux d’ampliﬁcation sont approxime´es par des lignes
droites. La diﬀe´rence de re´sultat entre la me´thode non simpliﬁe´e et cette me´thode est
a` l’inte´rieur de l’incertitude du choix du facteur N qui existe dans les deux me´thodes.
Le choix du facteur N est principalement guide´ par l’intensite´ de la turbulence de
l’e´coulement entrant. Par exemple, le N critique est plus e´leve´ pour un avion e´voluant
en altitude que pour un essai en souﬄerie. Il est aussi inﬂuence´ par les vibrations de
l’aile, ainsi le N critique est plus e´leve´ pour un planeur et moins e´leve´ pour un avion a`
cause des vibrations engendre´es par le syste`me de propulsion. Dans la documentation
du code Xfoil, Mark Drela donne certaines valeurs du N critique (voir tableau 2.3).
Tableau 2.3 Exemples de valeur du N critique
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Mack (1977) propose une relation empirique reliant le niveau de turbulence et le
facteur N critique.
Ncrit = −8.43− 2.4 ∗ ln(T ) (2.5)
Ou` T est le taux de turbulence.
Les spe´ciﬁcations de la souﬄerie qui est utilise´e pour les essais au centre de recherche
IAR-CNRC a` Ottawa indique que le taux de turbulence est de T=0.14%. Le N cri-
tique correspondant a` ce niveau de turbulence par la relation de Mack est N critique
= 7.34. L’arrondie de cette valeur, N critique e´gale 7 a e´te´ utilise´ pour les calculs
(choix conservatif).
Dans Xfoil, les coeﬃcients de portance et de moment sont calcule´s par l’inte´gration
de la pression a` la surface du proﬁl. La traˆıne´e est calcule´e par l’analyse de l’e´paisseur
de moment dans le sillage a` une corde de longueur derrie`re le proﬁl en appliquant la
formulation de Squire-Young. Le code de´compose e´galement la traˆıne´e visqueuse en
une composante de friction et une composante de pression. Le coeﬃcient de traˆıne´e
de friction est calcule´ en inte´grant le coeﬃcient de friction sur le proﬁl et la traˆıne´e
de pression est de´duite en retirant la traˆıne´e de friction a` la traˆıne´e totale visqueuse.
Cette me´thode est employe´e car le calcul de la traˆıne´e de pression par inte´gration
de la pression sur le proﬁl, qui semble la solution la plus directe, est en fait source
d’erreur a` cause du bruit nume´rique.
Page`s a eﬀectue´, dans le cadre de ce projet, une validation du code Xfoil a` l’aide
de comparaison avec des donne´es expe´rimentales sur les proﬁls S825 et NLF0416
(Page`s, 2007a). Cette e´tude a montre´ que Xfoil permet d’obtenir des re´sultats ap-
proprie´s pour les conditions ae´rodynamiques du projet (basses vitesses, faibles angles
d’incidence, nombre de Reynolds aux alentours de trois millions).
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2.6.4 Algorithme d’optimisation
Un algorithme d’optimisation a pour objectif d’aboutir a` une solution minimisant
une fonction couˆt (dans un proble`me de minimisation). Les algorithmes d’optimisation
sont tre`s nombreux et performent plus ou moins bien selon le type de proble`mes (Van-
derplaats et al., 1984). Le cas d’optimisation de proﬁl ae´rodynamique est un proble`me
non-line´aire pour lequel aucune me´thode ne garantit l’obtention de l’optimum global.
Parmi les me´thodes d’optimisation capables de s’attaquer a` ce genre de proble`me,
l’une des plus robustes est la me´thode ge´ne´tique (Chambers, 1995 ; Mitchell, 1996 ;
Gen et al., 1997). La robustesse de l’algorithme ge´ne´tique vient de sa capacite´ a` sortir
des optima locaux. Ne´anmoins, cette robustesse vient au de´triment de la rapidite´ a`
converger car l’algorithme ne´cessite beaucoup d’e´valuations de solutions potentielles.
Cette me´thode est couramment utilise´e dans les phases pre´liminaires d’optimisation
pour de´tecter approximativement la zone de minimum global. Dans une phase plus
avance´e, la solution peut alors servir de point de de´part a` une me´thode de gradient
qui permet de converger rapidement et pre´cise´ment vers l’optimum mais qui n’est pas
capable de sortir d’un minimum local.
Pour ce projet, c’est l’utilisation d’un algorithme ge´ne´tique qui a e´te´ prescrite, et
le code qui a e´te´ inte´gre´ dans le code d’optimisation est GENIAL (Widell, 1998).
La me´thode ge´ne´tique repose sur le principe de la se´lection naturelle permettant
l’e´volution des espe`ces. Le point de de´part est une population d’individus se´lectionne´s
ale´atoirement ou non dans l’espace de recherche. L’individu repre´sente une solution
possible et il est de´ﬁni par les variables d’optimisation. Partant de cette popula-
tion, l’algorithme va faire e´voluer la population de ge´ne´ration en ge´ne´ration. Comme
dans la nature ou` seuls les individus les plus forts re´sistent et transmettent leur
patrimoine ge´ne´tique, le code va faire e´voluer la population de fac¸on a` obtenir des
individus minimisant le plus possible la fonction couˆt. Pour cela l’algorithme ite`re
le processus suivant : reproduction, mutation, se´lection. Lors de la reproduction, des
individus de la population sont regroupe´s en paires, puis produisent les individus de
la ge´ne´ration suivante en croisant, a` la manie`re des chromosomes dans le vivant, les
caracte´ristiques des vecteurs repre´sentant les variables d’optimisation. Ale´atoirement
l’algorithme proce`de a` certains changements dans les � chromosomes ». Ces mutations
interviennent suivant une probabilite´ de´termine´e par l’utilisateur. Cette e´tape permet
de se de´placer dans l’espace de recherche autrement que par la reproduction, et elle
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est essentielle pour faire avancer l’optimisation. Autrement, cette dernie`re serait trop
restreinte par le choix de la population de de´part. Enﬁn, la se´lection permet de ne
garder que les meilleures solutions pour la ge´ne´ration suivante. Ainsi, la taille de la
population est garde´e constante.
Les parame`tres de re´glage de l’algorithme sont : la taille de population, la proba-
bilite´ des mutations et les crite`res d’arreˆt de l’optimisation. Parfois certains mode`les
de reproduction et de mutation peuvent e´galement eˆtre choisis. La taille de la popu-
lation doit eˆtre suﬃsante pour assurer la coexistence d’une diversite´ de solutions, aﬁn
d’augmenter les chances d’obtenir une solution globale. En ge´ne´ral, il est recommande´
d’utiliser une probabilite´ de mutation de 30%. Pour ce qui est du crite`re d’arreˆt, il
est simple d’utiliser un nombre limite´ d’e´valuations car l’avancement de l’algorithme
est tre`s irre´gulier : il peut y avoir de longue pe´riode sans progre`s puis une mutation
cre´e un meilleur individu et ses caracte´ristiques (son ge`ne) mettent ensuite plusieurs
ge´ne´rations a` se re´pandre dans la population. Il est donc de´licat d’utiliser un crite`re
d’arreˆt base´ sur un nombre d’ite´rations sans ame´lioration.
2.7 De´ﬁnition du proble`me d’optimisation
Jusqu’a` pre´sent les diﬀe´rents e´le´ments du processus d’optimisation ont e´te´ de´crits
(mode`le de la partie de´formable, code d’analyse de l’e´coulement et algorithme d’op-
timisation). Cette section et les deux suivantes s’attachent a` de´ﬁnir et parame´trer le
proble`me d’optimisation.
L’objectif de l’optimisation est de de´terminer la meilleure forme possible pouvant
eˆtre prise par la peau ﬂexible dans chacune des conditions ae´rodynamiques dicte´e par
la matrice de cas. Contrairement a` une conception de proﬁl classique ou` on cherche a`
obtenir un proﬁl capable de performer dans un domaine de conditions ae´rodynamiques
large, ici l’objectif est d’obtenir une se´rie de proﬁls spe´ciﬁquement optimise´s pour
des conditions ae´rodynamiques pre´cises. Ainsi lors de l’utilisation de l’aile, c’est le
syste`me d’adaptabilite´ de la forme qui va permettre a` l’aile d’e´voluer dans diﬀe´rentes
conditions de vol avec des performances optimales. L’ope´ration n’est donc pas une
optimisation multipoints mais plusieurs optimisations mono-point.
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Pour bien de´ﬁnir le proble`me d’optimisation, il faut de´ﬁnir correctement ce qui est
entendu par la performance du proﬁl. L’objectif de l’aile adaptable est la re´duction
de la traˆıne´e. Le moyen qui est explore´ ici est le controˆle de la couche limite pour la
re´duction de la traˆıne´e de friction. Enﬁn, l’indicateur du controˆle de la couche limite
est la position de la transition. La performance du proﬁl de´pend alors du niveau de
l’observateur. En classant ces objectifs en ordre de´croissant on obtient : re´duction
de la traˆıne´e visqueuse, re´duction de la traˆıne´e de friction, recul de la transition.
L’objectif du projet est le controˆle de la couche limite et cet objectif sera valide´ par
l’observation de la position du point de transition lors des essais en souﬄerie. Les pro-
ﬁls optimise´s doivent donc assurer un recul de la transition suﬃsamment important
pour qu’il puisse eˆtre observe´ lors des expe´riences. La re´duction de traˆıne´e visqueuse,
qui sera e´galement e´value´e expe´rimentalement, est aussi un point important dans la
de´ﬁnition de la performance que l’on cherche a` maximiser.
Ainsi, la performance du proﬁl se de´ﬁnit par une large augmentation de l’e´tendue
de la couche limite laminaire et une diminution de la traˆıne´e visqueuse du proﬁl.
De plus, la performance ae´rodynamique du proﬁl doit se comparer a` portance con-
stante. En eﬀet, imaginons l’utilisation du syste`me adaptable en vol : en arrivant en
phase de croisie`re, le pilote actionne le syste`me adaptable pour re´duire sa consom-
mation de carburant, sa vitesse et son altitude doivent donc rester constantes. La
modiﬁcation de l’aile va normalement diminuer sa traˆıne´e et changer le´ge`rement sa
portance. Pour compenser ces deux eﬀets, le pilote devra donc diminuer la pousse´e
des moteurs et modiﬁer le´ge`rement l’angle d’incidence. Il est inte´ressant e´galement
de se demander comment la modiﬁcation de l’aile va inﬂuencer la stabilite´ de l’ap-
pareil, notamment a` cause d’une modiﬁcation potentielle du moment ae´rodynamique
de l’aile. La modiﬁcation du moment pourrait eˆtre compense´e par une modiﬁcation
du trime du stabilisateur arrie`re mais cela pourrait ajouter de la traˆıne´e. Pour e´viter
ces proble`mes qui viendraient a` l’encontre de la se´curite´ et du gain en traˆıne´e totale
de l’appareil, il serait inte´ressant d’explorer la possibilite´ de minimiser la modiﬁcation
du moment ae´rodynamique.
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2.8 Parame`tres de l’optimisation
Dans cette section, les parame`tres de fonctionnement de chacun des modules
sont de´taille´s. Certains choix de parame`tres sont triviaux et d’autres, au contraire,
ne´cessitent une e´tude parame´trique (voir section 2.9). Dans un premier temps, les
parame`tres et variables de chaque module sont liste´s (tableau 2.4). Dans un deuxie`me
temps, les plus proble´matiques sont explicite´s. Cette e´tape permet de re´gler l’optimi-
sation pour qu’elle puisse remplir les objectifs cite´s a` la section pre´ce´dente.
Tableau 2.4 Liste des parame`tres principaux de l’optimisation
La fonction objectif permet d’associer une valeur de performance a` la solution qui est
teste´e. La diﬃculte´ de l’optimisation est d’exprimer la fonction objectif et les con-
traintes de fac¸on a` ce qu’elles repre´sentent les objectifs e´nonce´s. La de´ﬁnition de la
performance du proﬁl optimal peut s’exprimer de diﬀe´rentes manie`res : soit par la
minimisation du coeﬃcient de traˆıne´e ou par la maximisation de la zone laminaire.
Le nombre de Reynolds et le nombre de Mach sont impose´s par la matrice de cas.
La contrainte sur le coeﬃcient de portance impose que le proﬁl optimise´ ait la meˆme
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portance que le proﬁl de re´fe´rence.
Pour respecter cette contrainte deux solutions sont possibles :
Premie`re possibilite´ : l’angle d’incidence est ajoute´ aux variables d’optimisation et
l’algorithme cherche a` obtenir l’angle permettant de minimiser la diﬀe´rence entre le
coeﬃcient de portance du proﬁl teste´ et celui qui est cible´. La fonction objectif devient
alors :
�

F = Fonction objectif
F = terme sur la traˆıne´e ou la transition + A�Cl − Clcible�
(2.6)
Le coeﬃcient multiplicateur A doit eˆtre choisi de fac¸on a` re´partir correctement les
eﬀorts d’optimisation entre la performance et le respect de la contrainte.
La seconde possibilite´ est d’eﬀectuer le calcul ae´rodynamique directement au co-
eﬃcient de portance cible (option disponible dans le code Xfoil). L’angle d’attaque
n’est donc plus une variable que l’algorithme doit optimiser, mais plutoˆt le re´sultat de
l’analyse de l’e´coulement. Cette solution est beaucoup plus eﬃcace que la pre´ce´dente
car elle soulage l’optimisation d’une variable tout en assurant le respect de la con-
trainte.
Pour minimiser la modiﬁcation de coeﬃcient de moment, on peut e´galement ajouter
a` la fonction objectif le terme suivant :
�

F = Fonction objectif a` minimiser
F = terme sur la traˆıne´e ou la transition + G�Cm− Cmcible�
(2.7)
Comme pour la portance, le coeﬃcient multiplicateur G doit eˆtre choisi de fac¸on a`
re´partir correctement les eﬀorts d’optimisation entre la performance et le respect de
la contrainte.
La mise a` l’e´cart des formes non-re´alistes s’eﬀectue tout d’abord en restreignant
le de´placement des points de controˆle de la courbe de Be´zier. Si malgre´ cela, cer-
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taines formes e´tranges sont ge´ne´re´es, il est peu probable que le code d’analyse de
l’e´coulement soit capable de converger ou alors la performance du proﬁl sera tre`s
me´diocre. Lorsque Xfoil ne parvient pas a` obtenir une solution converge´e, une valeur
couˆt tre`s e´leve´e est directement associe´e a` cette solution. Dans les deux cas, elle n’est
donc pas se´lectionne´e pour la ge´ne´ration suivante.
Le nombre d’ite´rations maximal autorise´ pour le couplage visqueux/non-visqueux
du code d’analyse de l’e´coulement joue un roˆle important sur la dure´e de l’optimisa-
tion. En eﬀet, si ce nombre est trop faible, certaines solutions, meˆme viables, risquent
d’eˆtre e´carte´es a` cause de la non-convergence du code. Cependant en ge´ne´ral les pro-
ﬁls qui ont des formes acceptables convergent assez rapidement. Au contraire, si le
nombre d’ite´rations est trop e´leve´, le code risque de passer beaucoup de temps a` es-
sayer, en vain, de faire converger des proﬁls aux formes e´tranges. Il faut donc trouver
un compromis. En ge´ne´ral le couplage ne´cessite une dizaine d’ite´rations, cependant
pour les proﬁls plus complexes ayant par exemple un bord de fuite avec un point
d’inﬂexion, comme c’est le cas du proﬁl du projet, la convergence peut ne´cessiter un
nombre d’ite´rations double voir triple.
L’optimisation porte sur la forme de la partie adaptable du proﬁl. Les variables d’op-
timisation sont donc les parame`tres de´ﬁnissant la courbe de Be´zier : les tensions de
tangence, les coeﬃcients d’acce´le´ration tangentielle, et les coordonne´es des points de
controˆle supple´mentaires.
Le nombre de points de controˆle est a` de´ﬁnir : pas assez nombreux, les possibilite´s de
courbes sont trop restreintes ; trop nombreux, l’optimisation est ralentie et l’ordre de
la courbe est trop e´leve´ ce qui peut provoquer une instabilite´ de la ge´ome´trie.
2.9 E´tude parame´trique
L’e´tude parame´trique a pour but de tester le code d’optimisation avec diﬀe´rents
re´glages et d’en relever les performances soit la qualite´ des re´sultats et l’eﬃcacite´ de
l’optimisation. L’eﬃcacite´ de l’optimisation est le rapport entre la qualite´ du re´sultat
et le temps de calcul ne´cessaire pour l’obtenir.
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2.9.1 Re´glage des parame`tres de l’algorithme d’optimisation
Dans un premier temps, il est utile de pouvoir visualiser le domaine de recherche
de solutions. Cette visualisation renseigne sur la forme du domaine ou` l’optimiseur
va se de´placer pour chercher un minimum. La zone du minimum global peut eˆtre
de´tecte´e, ainsi que la pre´sence ou non de minima locaux. Pour tracer le domaine de
recherche et le visualiser, on de´ﬁnit un proble`me a` deux variables. La visualisation
s’eﬀectue ensuite en trac¸ant les deux variables dans un plan (deux dimensions) puis
la performance dans la troisie`me dimension (ﬁgure 2.21). Le cas d’optimisation choisi
est un cas avec un point de controˆle. Les deux variables d’optimisation sont les coor-
donne´es du point de controˆle, les autres coeﬃcients de de´ﬁnition de la courbe e´tant
ﬁxe´s a` des valeurs approprie´es. La fonction objectif est oriente´e majoritairement sur la
minimisation du Cd et faiblement sur le recul de la transition. Le nombre de Reynolds
est de trois millions et le coeﬃcient de portance cible correspond a` celui du proﬁl de
re´fe´rence pour une incidence d’un degre´.
On peut voir sur la ﬁgure 2.21 que le domaine de recherche est lisse et il ne semble pas
posse´der de minima locaux. Pour ce cas a` deux variables, la recherche de l’optimum
est assez simple et convient donc bien pour les tests pre´liminaires de l’optimiseur. La
meilleure valeur obtenue pour la fonction objectif est 11.524 avec la solution (0.672 ;
0.112). A` la vue du domaine de recherche, on peut supposer qu’un optimiseur a` gradi-
ent, par exemple, serait peut-eˆtre plus eﬃcace mais le choix d’un optimiseur de type
ge´ne´tique permet une robustesse plus importante, ce qui est ne´cessaire lorsque le nom-
bre de variables augmente et la fonction objectif se complexiﬁe. Ensuite, l’optimiseur
est lance´ deux fois conse´cutivement avec le meˆme re´glage. Une grande population
et un grand nombre de ge´ne´rations sont choisis et le comportement de l’optimiseur
est observe´ (ﬁgure 2.22). Les deux solutions obtenues par l’optimiseur ne sont pas
exactement identiques mais elles sont tre`s similaires (moins de 1% de diﬀe´rence).
Diﬀe´rentes tailles de population et de nombre de ge´ne´rations sont ensuite teste´es.
Le but est d’obtenir le re´glage permettant de re´duire au maximum le nombre to-
tal d’e´valuations tout en obtenant des re´sultats assez similaires par rapport a` ceux
obtenus avec un nombre plus important.
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Figure 2.21 Forme du domaine de recherche pour le proble`me a` deux variables
Sur la ﬁgure 2.23, la trace de l’optimiseur est pre´sente´e pour une population de 21
individus et de 11 ge´ne´rations. Les deux solutions obtenues par l’optimiseur sont assez
diﬀe´rentes. Lors du premier essai (a` gauche), l’optimiseur a eu la chance de tomber
sur un tre`s bon individu lors de la se´lection ale´atoire de la population initiale et il a
ensuite progresse´ faiblement. Au contraire lors du second essai (a` droite), l’optimiseur
a eu moins de chance lors de la se´lection de la population car tre`s peu d’individus
ont e´te´ pris dans la zone du minimum. Finalement, l’algorithme a obtenu sa meilleure
solution lors de la construction de la dernie`re ge´ne´ration graˆce a` une mutation. C’est
pour cette raison que l’on peut observer que la solution ﬁnale est isole´e. Dans cette
situation, l’algorithme aurait eu besoin de plusieurs ge´ne´rations supple´mentaires aﬁn
de propager les caracte´ristiques de ce nouveau ge`ne performant dans le reste de la
population.
Deux autres historiques de l’e´volution de l’algorithme de recherche sont pre´sente´s
sur la ﬁgure 2.24. Le premier privile´gie le nombre de ge´ne´rations alors que le second
privile´gie une grande population de de´part. Il est inte´ressant d’observer l’e´volution de
l’optimisation. Il est par contre diﬃcile de tirer des ge´ne´ralite´s sur le re´glage a` utiliser
car l’avancement est beaucoup inﬂuence´ par le hasard et la progression est irre´gulie`re
a` cause des mutations. De plus, chaque cas d’optimisation ne´cessiterait un re´glage
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Figure 2.22 E´volution des variables teste´es par l’optimiseur pour deux re´glages iden-
tiques avec beaucoup d’e´valuations
Figure 2.23 E´volution des variables teste´es par l’optimiseur pour deux re´glages iden-
tiques avec un faible nombre d’e´valuations
diﬀe´rent surtout si des variables a` optimiser sont ajoute´es. Grefenstette (1986) et
Freisleben et al. (1993) ont meˆme utilise´ un algorithme d’optimisation pour obtenir le
meilleur re´glage pour leur algorithme ge´ne´tique. Meˆme si ces tests ne permettent pas
d’obtenir le re´glage optimal de l’algorithme, ils permettent de valider la capacite´ de
l’algorithme a` obtenir des solutions qui sont proches de l’optimum, de se familiariser
avec son comportement, et de donner un ordre de grandeurs pour les parame`tres
de re´glage. L’exemple de la ﬁgure 2.24 montre qu’il est pre´fe´rable, a` un nombre
d’e´valuations constantes, d’opter pour une plus grande population initiale plutoˆt que
d’opter pour un tre`s grand nombre de ge´ne´rations. En eﬀet, la multiplicite´ des solu-
tions initiales permet d’enrichir la population en alle`les potentiellement inte´ressantes.
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Figure 2.24 E´volution des variables teste´es par l’optimiseur pour deux diﬀe´rents
parame`tres d’optimisation
On remarque e´galement que l’algorithme a tendance a` se de´placer principalement
a` l’horizontale et a` la verticale de la meilleure solution qu’il posse`de. On aurait peut-
eˆtre de´sire´ qu’il se de´place suivant d’autres directions. Plusieurs types de mode`le de
reproduction, de croisement et de mutation ont e´te´ teste´s mais cette e´tude n’a pas
abouti a` un comportement diﬀe´rent.
2.9.2 De´termination de la fonction objectif
La de´ﬁnition de la fonction objectif est un e´le´ment tre`s important. Cette fonc-
tion fait le lien entre l’optimiseur et le proﬁl teste´. Il est de´terminant qu’elle oriente
l’optimisation vers les objectifs voulus. Il a e´te´ discute´ que deux formulations e´taient
possibles : une maximisation de la position de la transition sur l’extrados du pro-
ﬁl ou une minimisation de la traˆıne´e visqueuse. En utilisant les re´sultats obtenus
pre´ce´demment pour visualiser le domaine de recherche, un graphique de Pareto est
obtenu en positionnant les individus en fonction de leur performance en traˆıne´e et en
transition (ﬁgure 2.25).
Il est observe´ que, en imaginant l’enveloppe infe´rieure gauche du nuage de points
(front de Pareto), la diminution de traˆıne´e par le recul de la transition est eﬀec-
tive jusqu’a` un certain point. Au dela` de ce point, le gain de quelques pourcents de
zone laminaire supple´mentaire entraine une augmentation importante de la traˆıne´e.
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Figure 2.25 Coeﬃcient de traˆıne´e en fonction de la position de la transition sur
l’extrados du proﬁl, Re=3 mil., Cl= 0.48
Hoerner (1965) explique qu’au-dela` de 70% les pertes dues a` la pression a` l’arrie`re
du proﬁl augmentent a` un tel point que l’eﬀet be´ne´ﬁque de la laminarisation sur
la traˆıne´e totale pourrait eˆtre re´duit jusqu’a` eˆtre annule´. Une optimisation sur la
transition uniquement aboutirait a` des solutions ayant une traˆıne´e trop e´leve´e alors
qu’une optimisation sur la traˆıne´e uniquement permettrait de remplir les objectifs
de fort recul de la transition accompagne´e d’une importante re´duction de la traˆıne´e.
Il est e´vident que doubler la traˆıne´e pour gagner quelques dixie`mes de pourcent de
corde sur la zone laminaire n’est pas souhaitable. La fonction objectif base´e sur la
traˆıne´e est donc pre´fe´rable. Malgre´ tout, ajouter une faible participation du recul de
la transition a` la fonction objectif peut apporter a` l’optimisation. Le code d’analyse
ae´rodynamique de´termine la traˆıne´e par l’analyse du sillage alors que la transition est
de´termine´e a` partir de l’analyse de la couche limite. Meˆme si la couche limite et le
sillage sont tre`s lie´s par la physique de l’e´coulement, l’approche de calcul de la tran-
sition est assez diﬀe´rente de celle de la traˆıne´e et les deux informations se comple`tent
bien. De plus, le code ne donne la traˆıne´e qu’avec trois chiﬀres signiﬁcatifs, il arrive
donc souvent qu’a` l’approche de la traˆıne´e minimale plusieurs proﬁls aient le meˆme
coeﬃcient de traˆıne´e. Ainsi, l’ajout d’une partie base´e sur le recul de la transition
permet a` l’optimiseur de mieux diﬀe´rencier les solutions.
Pour re´partir de fac¸on controˆlable l’eﬀort d’optimisation entre la diminution de traˆıne´e
et le recul de la transition, une me´thode de rotation du domaine a e´te´ cre´e´e et mise
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en place. Cette me´thode est illustre´e a` la ﬁgure 2.26.
Figure 2.26 Me´thode de rotation du domaine pour orienter la fonction objectif
La visualisation du front de Pareto permet de de´couvrir le potentiel du proﬁl adapt-
able. Puis en analysant la forme de l’enveloppe, il est possible de de´terminer quel
point du front de Pareto correspond le mieux a` la de´ﬁnition de performance. Une fois
le point de l’enveloppe localise´, la me´thode de rotation du domaine permet aise´ment,
par l’interme´diaire de l’angle de rotation, de de´terminer les coeﬃcients qui permettent
d’orienter l’optimisation vers la solution voulue. Pour comprendre comment survient
l’augmentation de la traˆıne´e lors du gain des derniers pourcents de zone laminaire,
deux optimisations sont eﬀectue´es dans les meˆmes conditions ae´rodynamiques, l’une
sur la traˆıne´e uniquement (ﬁgure 2.27) et l’autre sur la transition uniquement (ﬁg-
ure 2.28). Pour laisser encore plus de possibilite´s a` l’optimiseur, le nombre de variables
d’optimisation est augmente´ en ajoutant deux points de controˆle entie`rement mobiles,
les deux tensions de tangence et les coeﬃcients d’acce´le´ration tangentielle (10 vari-
ables au total). L’optimisation sur la transition a permis de reculer la transition a`
69% de la corde du proﬁl. La partie modiﬁable s’e´tendant jusque 70%, l’optimiseur
pouvait diﬃcilement reculer la transition plus loin car la courbe ajustable doit re-
joindre la ge´ome´trie du proﬁl de re´fe´rence. Le gradient de pression est accentue´ vers
les derniers pourcents de la partie de´formable pour maintenir la couche laminaire. La
recompression qui s’en suit est de´favorable pour la traˆıne´e.
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Figure 2.27 Re´sultat de l’optimisation sur le recul de la transition seulement
Figure 2.28 Optimisation avec 10 variables de conception et objectif base´ sur le Cd
uniquement (β=0˚ )
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2.9.3 Discussion sur la possibilite´ d’une contrainte sur le coeﬃcient de moment
L’ajout d’une contrainte pour conserver le coeﬃcient de moment semble contradic-
toire avec la volonte´ de passer du proﬁl de re´fe´rence a` un proﬁl posse´dant une longue
couche limite laminaire. Le proﬁl de re´fe´rence posse`de son minimum de pression a`
10% de la corde, et pour le rendre laminaire il faut de´placer ce minimum de pression
vers le bord de fuite aﬁn de cre´er un gradient favorable sur une longue partie du proﬁl.
Parce que ce changement de distribution de pression sur l’extrados ne peut pas eˆtre
compense´ par une modiﬁcation de l’intrados (celui-ci e´tant ﬁxe), le centre de pression
est de´place´ vers l’arrie`re, diminuant ainsi le coeﬃcient de moment. La ﬁgure 2.2, qui
compare les distributions de pression du proﬁl conventionnel NACA0018 et du proﬁl
laminaire NACA 66-018, montre bien le de´placement du diﬀe´rentiel de pression vers
l’arrie`re. La ﬁgure 2.29 reprend les re´sultats des calculs eﬀectue´s pour visualiser le
domaine de recherche et positionne les proﬁls dans le plan : le coeﬃcient de moment
versus la position de la transition.
Figure 2.29 Positionnement de la famille de proﬁls ge´ne´re´s par un point de controˆle
mobile dans un graphique coeﬃcient de moment versus position de la transition
Le front de Pareto obtenu par le positionnement des proﬁls sur le graphique 2.29 mon-
tre que le recul du point de transition s’accompagne d’une diminution du moment.
Les optimisations faites avec diﬀe´rentes re´partitions d’eﬀort entre la diminution de la
traˆıne´e et le recul de la transition montrent que la diminution du moment est plus
importante lorsque l’eﬀort s’accentue sur le recul de la transition. Cette forte aug-
mentation du moment est aussi un de´savantage de l’optimisation base´e sur le recul
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de la transition (β → 90˚ ).
Dans l’optimisation suivante, ayant l’objectif mixte (traˆıne´e/transition) avec β=1˚ , le
respect du moment du proﬁl de re´fe´rence est introduit en contrainte. Cette contrainte
est de´ﬁnie par l’ajout d’un terme dans la fonction objectif pe´nalisant les proﬁls dont
le moment diﬀe`re de celui du proﬁl de re´fe´rence. La ﬁgure 2.29 a de´montre´ qu’avec
l’utilisation d’un unique point de controˆle, il est impossible de reculer la transition
sans diminuer le moment. Ainsi pour cette optimisation plus de possibilite´s de formes
sont donne´es a` l’optimiseur en utilisant les dix variables de´ﬁnies pre´ce´demment (voir
ﬁgure 2.30). Cette optimisation montre l’incompatibilite´ du respect de la contrainte
sur le moment avec l’objectif de recul de la transition, car la contrainte empeˆche
la cre´ation d’un long gradient favorable, et provoque une forte recompression pour
re´e´quilibrer la distribution de pression.
Figure 2.30 Optimisation avec la contrainte du maintien du coeﬃcient de moment
du proﬁl de re´fe´rence
2.9.4 E´valuation de la robustesse des solutions
Les me´thodes d’optimisation ont la tendance d’exploiter a` tort les failles de la
mode´lisation. Il faut donc toujours controˆler la viabilite´ et la robustesse des solutions
obtenues par optimisation.
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Le code d’analyse de l’e´coulement peut par exemple faire une erreur sous telle ou
telle condition pre´cise et l’optimiseur peut alors utiliser cette faille. Il est donc im-
portant de ve´riﬁer les re´sultats ae´rodynamiques obtenus. Le controˆle de la robustesse
de la solution consiste a` ve´riﬁer que l’optimiseur ne s’est pas engouﬀre´ dans un min-
imum tre`s local. C’est-a`-dire que la forme est tellement optimise´e qu’une de´viation
inﬁme de la ge´ome´trie ane´antirait les gains que l’optimisation est alle´e chercher. La
solution doit eˆtre robuste devant des changements mineurs de la ge´ome´trie ou des
conditions ae´rodynamiques. Ces de´viations peuvent provenir de tole´rances de fab-
rication trop larges, de dommages, du givrage, de salete´s ou d’impacts d’insectes.
Les conditions environnementales sont aussi sujettes a` des variations de vitesse, de
turbulence, de densite´ et de tempe´rature de l’e´coulement entrant. Pour ve´riﬁer la
robustesse, plusieurs calculs peuvent eˆtre faits en modiﬁant la ge´ome´trie a` l’inte´rieur
de l’intervalle de tole´rance de fabrication et relever la variation de la performance.
La sensibilite´ aux faibles variations d’angle d’attaque ou de vitesse peut e´galement
eˆtre ve´riﬁe´e. Si la variation de performance est faible alors la solution est robuste.
La sensibilite´ aux variations de ge´ome´trie et de vitesse est tre`s marque´e en condition
transsonique a` cause des ondes de choc. Le lecteur inte´resse´ par plus de de´tails sur
la conception en pre´sence d’incertitude pourra se re´fe´rer a` Keane et al. (2005). Pour
ce projet de controˆle de la couche limite laminaire en condition subsonique, la ro-
bustesse se de´ﬁnit plutoˆt par la stabilite´ de la couche limite laminaire. Il est capital
d’assurer une bonne marge de stabilite´ meˆme s’il faut pour cela sacriﬁer un peu de la
performance, plutoˆt que de risquer une transition pre´mature´e.
La ﬁgure 2.31 pre´sente le re´sultat d’une optimisation multiobjectif (β=1˚ ) avec 10
variables. Il est montre´ sur la distribution de pression que le gradient entre le bord
d’attaque et le point de transition n’est pas strictement ne´gatif. Cette forme de la
distribution de pression semble provenir de l’objectif de diminution de la traˆıne´e : en
eﬀet, la ﬁgure 2.28 qui pre´sente le re´sultat d’une optimisation sur la traˆıne´e seule,
montre la meˆme caracte´ristique, c’est a` dire une bosse de pression pre`s du bord d’at-
taque. Cette bosse fait suite a` un gradient de´favorable puis le gradient redevient
favorable pour reculer la transition. Xfoil ne de´tecte pas la transition au niveau du
premier gradient de´favorable. Cette caracte´ristique ne pe´nalise donc pas la perfor-
mance du proﬁl et, au contraire, a tendance a` favoriser la diminution de traˆıne´e. En
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Figure 2.31 Optimisation avec 10 variables de conception et objectif mixte (β=1˚ )
eﬀet, elle ajoute de la portance et elle permet de diminuer l’angle d’attaque ce qui,
dans les conditions de l’e´tude, se traduit par une re´duction de la traˆıne´e de pression.
Les zones de gradient de´favorable de´stabilisent la couche limite laminaire et dimin-
uent la robustesse des solutions donne´es par l’optimiseur. Il est donc ne´cessaire de
de´velopper un outil pour controˆler la robustesse des solutions.
Pour cela, une me´thode de caracte´risation de la marge de stabilite´ de la couche limite
a e´te´ de´veloppe´e. Cette me´thode repose sur le crite`re de Michel (voir annexe A), et
de nombreuses observations de re´sultats d’essais nume´riques. Suite a` une suggestion
d’E´ric Laurendeau (Bombardier Ae´ronautique), la marge de stabilite´ a e´te´ de´ﬁnie
comme e´tant la diﬀe´rence entre le crite`re de Michel et le Reθ. Ensuite, diﬀe´rents in-
dices d’e´valuation de la qualite´ de la marge sont calcule´s : le minimum de la marge,
la localisation du minimum de la marge, la moyenne, l’e´cart-type et la localisation du
rapprochement le plus se´ve`re. La stabilite´ est aﬀecte´e par un re´tre´cissement fort et/ou
rapide de la marge pre`s du bord d’attaque. Cette caracte´ristique peut eˆtre de´tecte´e
par le minimum de la marge, la position de ce minimum, et la position du minimum
de la premie`re de´rive´e. La moyenne et l’e´cart-type permettent de caracte´riser plus
ge´ne´ralement la marge de stabilite´ (ﬁgure 2.32).
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Figure 2.32 Caracte´risation de la marge de stabilite´ de la couche limite laminaire
La robustesse est alors de´ﬁnie comme suit :
�

Robustesse = −Instabilite´
Instabilite´= 25
1
MinM
+ 0.7
XtrT
XMin�
+ 3.5
ET
MoyM
+ 0.5
XtrT
XminR
MinM = Minimum de la marge
XMin� = Position du minimum de la marge
ET = Ecart type de la marge
MoyM = Moyenne de la marge
XMinR = Position du rapprochement le plus se´ve`re
XtrT = Position de la transition sur l
�extrados
(2.8)
Cette formulation favorise :
– la maximisation du minimum de la marge
– l’e´loignement du minimum de la marge du bord d’attaque
– la maximisation de la moyenne de la marge
– l’uniformite´ de la marge
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– l’e´loignement du re´tre´cissement maximum de la marge du bord d’attaque (po-
sition du minimum de la premie`re de´rive´e)
Un diagramme de Pareto repre´sentant la robustesse en fonction de la performance
est donne´ a` la ﬁgure 2.33. La performance est de´ﬁnie par la fonction objectif mixte
(β=1˚ ). Le diagramme montre que les solutions les plus performantes ne sont pas les
plus robustes. Cependant, la re´duction de performance permettant l’augmentation de
la robustesse est relativement minime. En eﬀet, beaucoup de solutions sont pre´sentes
dans la zone de performance maximale mais ces solutions ont des robustesses tre`s
diﬀe´rentes (repre´sente´s par les individus dans la partie droite du graphique). Il serait
donc inte´ressant de sacriﬁer un peu de la performance pour gagner en robustesse.
Figure 2.33 Positionnement de la population des solutions dans un diagramme ro-
bustesse versus performance
Par la suite deux me´thodes sont de´veloppe´es pour orienter l’optimiseur vers ces solu-
tions plus robustes.
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2.9.5 Augmentation de la robustesse des solutions
La premie`re me´thode pour obtenir des solutions plus robustes consiste a` imposer
une contrainte sur le gradient de pression. La seconde est d’inte´grer la robustesse
directement dans l’expression de la performance.
Le principe de l’aile adaptable pour le controˆle de la couche laminaire est de controˆler
la ge´ome´trie aﬁn de rendre le gradient de pression favorable a` une couche limite lam-
inaire. Cependant, l’optimisation a abouti a` des solutions avec une partie de gradient
de´favorable. Ces solutions, meˆme si elles sont valables tenant compte des e´le´ments
d’analyses utilise´s, sont geˆnantes car elles vont a` l’encontre de l’ide´e qu’un proﬁl lami-
naire doit avoir un gradient de pression favorable jusqu’au point de pression minimum.
De plus, le gradient de´favorable diminue la robustesse de la solution.
Pour augmenter la robustesse et e´galement obtenir des proﬁls laminaires plus clas-
siques, une contrainte sur le gradient de pression a e´te´ impose´e. Elle est exprime´e
comme suit :
�

Pente(x/c) =
d Cp
d(x/c)
(x/c) avec 0.03 ≤ (x/c) ≤ 0.45
MaxPente = max(Pente(x/c))
si MaxPente ≤MinPente
Alors GRAD = 0
Sinon GRAD = −MinPente+MaxPente
Fonction Objectif = −sin(β)XtrT + cos(β)Cd+ 0.01GRAD
avec β = 1˚
(2.9)
En choisissant MinPente positif, on limite le gradient de´favorable, en choisissant Min-
Pente ne´gatif, on impose un gradient favorable d’une certaine intensite´. La ﬁgure 2.34
montre l’eﬀet de cette contrainte du gradient de pression sur la robustesse et la per-
formance.
Il est a` noter que la contrainte sur le gradient renforce la robustesse de la solution.
Sur la ﬁgure 2.34, trois types de contrainte du gradient sont pre´sente´s (MinPente =
0.5, 0 et -0.005). La solution obtenue avec la contrainte d’un gradient nul ou infe´rieur
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est celle qui correspond le mieux a` ce qui est attendu pour la distribution de pression.
Figure 2.34 Eﬀet de la contrainte sur le gradient de pression sur la robustesse et la
performance des solutions obtenues par optimisation
L’autre solution pour augmenter la robustesse est l’inte´gration du crite`re de stabilite´
dans la fonction objectif. Cette solution est formule´e comme suit :
�

F = Fonction objectif
F = −sin(β)XtrT + cos(β)Cd+ 10
�5Instabilite´
(2.10)
En conservant e´galement la contrainte sur le gradient, la fonction devient :
�

F = Fonction objectif
F = −sin(β)XtrT + cos(β)Cd+ Coef Instabilite´+10
�2GRAD
(avec β = 1˚ )
(2.11)
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La valeur Coef peut eˆtre obtenue par la me´thode de rotation du domaine ou plus
simplement par l’essai de quelques valeurs. Des re´sultats d’optimisation sont montre´s
a` la ﬁgure 2.35. Comme la contrainte sur le gradient, l’eﬀort de minimisation de l’in-
stabilite´ introduit dans la fonction objectif permet d’augmenter la robustesse de la
solution obtenue.
Figure 2.35 Re´sultats d’optimisation inte´grant de la robustesse dans la fonction
objectif
L’inte´gration de la robustesse dans la fonction objectif est une approche me´thodologi-
que tre`s inte´ressante. Les optimisations re´alise´es montrent des re´sultats encourageants.
Ne´anmoins la mise en place de cette approche est de´licate car elle est tre`s sensible a`
la de´ﬁnition mathe´matique de la marge de stabilite´. En eﬀet, l’analyse de la marge de
stabilite´ avec le crite`re de Michel est principalement un outil de visualisation qualitatif
faisant appel a` l’expe´rience de l’ae´rodynamicien. Il est donc diﬃcile de traduire cette
analyse en une fonction donnant un scalaire. La formulation qui a e´te´ de´veloppe´e
(e´quation 2.8) est relativement trop complexe pour une utilisation pratique dans
l’imme´diat. Elle fait appel a` quatre variables toutes coeﬃciente´s qui tentent de pren-
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dre en compte les diﬀe´rents sce´narios d’instabilite´ pouvant survenir. La contrainte sur
le gradient de pression e´tant plus simple a` mettre en place et relativement eﬃcace
a e´te´ pre´fe´re´e pour poursuivre les optimisations. La me´thode de caracte´risation de
la robustesse qui a e´te´ de´veloppe´e reste un outil tre`s utile de controˆle des solutions
obtenues.
2.9.6 Fonction objectif ﬁnale et variables d’optimisation
Dans les quatre sections pre´ce´dentes, une extensive e´tude parame´trique de la fonc-
tion objectif a e´te´ re´alise´e et a abouti a` la fonction objectif suivante :
�

F = Fonction objectif
F = −sin(1˚ )XtrT + cos(1˚ )Cd+ 10
�2GRAD (avec β = 1˚ )
(2.12)
La dernie`re e´tape est de de´ﬁnir les variables de conception qui vont eˆtre donne´es a`
l’optimiseur et leur domaine de variation. Le tableau 2.5 en fait le re´sume´.
Tableau 2.5 Variables d’optimisation et domaine de recherche
L’utilisation de trois points entie`rement mobiles, montant ainsi au nombre de neuf
le nombre de points de de´ﬁnition de la courbe de Be´zier, est apparue comme un bon
compromis entre la possibilite´ de formes, la stabilite´ de la courbe et le nombre de
variables. Le domaine de recherche a dans un premier temps e´te´ assez large, puis en
se basant sur l’expe´rience d’optimisations pre´alables, le domaine de recherche a e´te´
resserre´ sur la zone d’inte´reˆt. Apre`s chaque optimisation, un indicateur permet de
savoir si une des variables a atteint une borne. Dans ce cas, l’optimisation doit eˆtre
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relance´e en e´largissant le domaine de recherche.
2.10 Optimisations et re´sultats
Les optimisations eﬀectue´es a` diﬀe´rentes vitesses d’e´coulement (incluses dans le
domaine d’inte´reˆt pour le projet : nombre de Mach entre 0.2 et 0.35) montrent des
re´sultats tre`s similaires (ﬁgure 2.36). En eﬀet, cette plage de vitesse est assez restreinte
et se trouve dans la zone � classique » des e´coulements subsoniques incompressibles
ou` l’inﬂuence du nombre de Mach et du nombre de Reynolds (entre 2.3 millions et
3.9 millions) est assez faible. Cette remarque est e´galement valable pour la stabilite´
de la couche limite.
Lorsque l’angle d’incidence varie, l’adaptation de l’aile montre son inte´reˆt. Les solu-
tions optimise´es produites pour diﬀe´rentes portances cibles montrent des caracte´ris-
tiques distinctes (ﬁgure 2.37). Pour les incidences les plus e´leve´es, l’e´paississement du
proﬁl est plus accentue´ et permet la conservation du gradient favorable au maintien
de la couche limite laminaire.
Figure 2.36 Optimisations a` diﬀe´rents nombres de Mach en gardant la portance
constante
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Figure 2.37 Optimisation pour diﬀe´rentes portances cibles au meˆme nombre de Mach
Les quatre ﬁgures 2.38, 2.39, 2.40 et 2.41 pre´sentent une ﬁche de´taille´e des re´sultats
d’optimisation pour des coeﬃcients de portances cibles correspondant aux angles d’at-
taque du proﬁl de re´fe´rence -1˚ , 0˚ , 1˚ et 2˚ . La vitesse de l’e´coulement correspond a`
la condition moyenne Mach de 0.275 et au nombre de Reynolds de 3.1 millions.
Les performances compare´es du proﬁl modiﬁable et du proﬁl de re´fe´rence, pre´sente´es
a` la ﬁgure 2.42, montrent le gain important obtenu graˆce a` la modiﬁcation du proﬁl.
En eﬀet, la couche limite est conserve´e laminaire sur 65% a` 70% de la corde (sur
l’extrados), repoussant ainsi la transition de 35% a` 51% (en pourcentage de la corde).
La traˆıne´e visqueuse est re´duite de 28 a` 40% de sa valeur initiale. Une majeure partie
de cette re´duction est due au recul du point de transition. Une part, plus re´duite, est
aussi due a` la re´duction de la traˆıne´e de pression permise par la re´duction de l’angle
d’incidence impose´e par l’e´paississement du proﬁl et la contrainte sur le coeﬃcient de
portance. La re´duction de l’angle d’incidence varie entre 0.5 et 1.3 degre´. Les possi-
bilite´s d’augmentation de performance entrevues lors de la caracte´risation du proﬁl de
re´fe´rence ont e´te´ grandement exploite´es durant l’optimisation et les gains laminaires
sont conside´rables. Les formes ge´ne´re´es atteignent les objectifs d’optimisation.
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Figure 2.38 De´tails du re´sultat de l’optimisation pour Mach 0.275 et une portance
cible e´gale a` la portance du proﬁl de re´fe´rence a` un angle d’attaque de -1 degre´
Figure 2.39 De´tails du re´sultat de l’optimisation pour Mach 0.275 et une portance
cible e´gale a` la portance du proﬁl de re´fe´rence a` un angle d’attaque de 0 degre´
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Figure 2.40 De´tails du re´sultat de l’optimisation pour Mach 0.275 et une portance
cible e´gale a` la portance du proﬁl de re´fe´rence a` un angle d’attaque de 1 degre´
Figure 2.41 De´tails du re´sultat de l’optimisation pour Mach 0.275 et une portance
cible e´gale a` la portance du proﬁl de re´fe´rence a` un angle d’attaque de 2 degre´
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Figure 2.42 Synthe`se des performances de l’aile adaptable en comparaison avec celles
du proﬁl de re´fe´rence
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2.11 Gains de performance par l’adaptabilite´
L’augmentation de l’e´tendue de la couche limite laminaire entre les proﬁls op-
timise´s et les proﬁls de re´fe´rence est importante. La de´monstration the´orique du
controˆle de la couche limite par le syste`me d’adaptation the´orique est ainsi faite et la
technologie est preˆte pour passer de la phase pre´liminaire aux essais expe´rimentaux
ou` les e´le´ments structurels vont eˆtre pris en compte.
Outre cet aspect scientiﬁque, le projet aborde e´galement l’aspect technologique des
ve´hicules adaptables. L’adaptabilite´ apporte certains avantages au prix d’autres in-
conve´nients. Les avantages peuvent eˆtre un gain en performance ou des possibilite´s
d’e´largissement de missions. Les inconve´nients peuvent eˆtre une augmentation du
poids, une complexite´ supple´mentaire des syste`mes, une diﬃculte´ accrue pour certi-
ﬁer l’appareil ou un couˆt plus important. Pour justiﬁer l’installation d’une technologie
d’adaptation, il est ne´cessaire que les avantages outrepassent les inconve´nients. L’in-
troduction d’une technologie d’aile adaptable pose donc la question du gain permis
par cette technologie par rapport a` la performance d’une aile rigide optimise´e pour
ce type de re´gime de vol.
Dans la suite, la performance de l’aile adaptable est donc compare´e, non plus avec les
performances me´diocres du proﬁl de re´fe´rence, mais avec les performances de proﬁls
optimise´s pour des conditions de vol particulie`res appartenant au domaine d’e´tude
(ﬁgure 2.43).
Dans cette comparaison, les gains sont beaucoup plus re´duits. Cependant malgre´
l’e´troitesse du domaine d’angle d’incidence, le gain permis par l’adaptabilite´ est vis-
ible. Pour expliquer ce gain, les deux cas extreˆmes sont de´taille´s sur la ﬁgure 2.44.
L’utilisation du proﬁl optimise´ pour Cl=0.6 a` un Cl plus faible 0.3 conduit a` une
augmentation de la traˆıne´e visqueuse. La traˆıne´e de frottement est relativement iden-
tique car le proﬁl optimise´ pour Cl=0.6, s’il est suﬃsamment e´pais pour maintenir
l’e´coulement laminaire pour Cl=0.6, est d’autant plus capable pour un Cl plus faible.
Cependant, l’e´paississement supple´mentaire engendre une augmentation de la traˆıne´e
de forme. Le cas oppose´ est l’utilisation d’un proﬁl optimise´ pour Cl=0.3 a` un Cl plus
important (Cl=0.6). Dans ce cas, la traˆıne´e de friction augmente car le proﬁl n’est pas
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Figure 2.43 Comparaison entre les performances de l’aile adaptable et celles de
proﬁls optimise´s pour des conditions de vol particulie`res
capable de fournir un gradient de pression favorable aussi long car l’angle d’incidence
est plus important. La traˆıne´e de pression augmente e´galement car le proﬁl est moins
e´pais et il ne´cessite donc un angle d’incidence plus grand pour atteindre la portance
cible.
En comple´ment, il serait inte´ressant de faire une optimisation multi-point, c’est-a`-
dire que la fonction objectif devient la somme des fonctions objectifs correspondant
au calcul pour chaque portance cible. La comparaison de l’aile adaptable se ferait
non plus avec un proﬁl optimise´ pour une portance moyenne mais avec un proﬁl op-
timise´ pour convenir au mieux a` chaque condition de vol : un compromis. C’est cette
me´thode qui serait employe´e pour la conception d’un proﬁl rigide. La comparaison
des performances du proﬁl adaptable devrait donc se faire avec ce proﬁl.
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Figure 2.44 De´composition de la traˆıne´e des proﬁls adapte´s et des proﬁls optimise´s
a` des points particuliers
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CHAPITRE 3
AILE ADAPTABLE
Au deuxie`me chapitre, des formes d’extrados ont e´te´ optimise´es pour maximiser
les performances du proﬁl adaptable. Ces formes ont e´te´ obtenues ge´ome´triquement a`
l’aide d’une courbe de Be´zier et l’optimisation n’a conside´re´ aucune contrainte struc-
turelle.
En mai 2008, l’e´quipe de Polytechnique Montre´al responsable de l’ae´rodynamique
a fourni a` l’e´quipe du LAMSI de l’E´cole de technologie supe´rieure de Montre´al (E´TS)
une base de donne´es de ge´ome´tries que la partie ﬂexible de l’aile devrait eˆtre capable
de reproduire. Ces proﬁls ont e´te´ obtenus a` la suite d’une optimisation avec le code
de´veloppe´ par Page`s (2007a) et d’une correction utilisant une me´thode de conception
inverse qui rectiﬁait la distribution de pression. Celle-ci n’e´tait pas entie`rement satis-
faisante apre`s l’optimisation. Le travail pre´sente´ au deuxie`me chapitre de ce me´moire
a permis de de´velopper un code capable de fournir des proﬁls satisfaisants directement
apre`s l’optimisation supprimant ainsi la ne´cessite´ d’une correction manuelle postop-
timisation.
A` partir des ge´ome´tries fournies, l’e´quipe du LAMSI (E´TS) a re´alise´ la conception du
syste`me d’aile adaptable. Ce syste`me a e´te´ pre´vu pour s’inse´rer dans la partie rigide
de l’aile fabrique´e par le NRC. Une fois le syste`me adaptable assemble´ sur la partie
rigide, l’aile pouvait eˆtre installe´e dans la souﬄerie pour les essais expe´rimentaux
(voir quatrie`me chapitre).
Le pre´sent chapitre est consacre´ aux me´thodes employe´es pour obtenir les conﬁg-
urations optimales du syste`me qui servent par la suite de points de de´part pour le
controˆleur de l’aile.
A` la suite de vibrations me´caniques de´tecte´es dans la souﬄerie aux vitesses d’e´coule-
ment les plus e´leve´es, le domaine d’e´tude a e´te´ re´duit de Mach=0.2 a` Mach=0.3 (au
lieu de Mach=0.35).
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Les e´le´ments me´thodologiques de´taille´s dans ce chapitre ainsi que certains re´sultats
du quatrie`me chapitre ont e´te´ pre´sente´s par l’auteur de ce me´moire a` la confe´rence du
CASI en mai 2009 a` Ottawa (CANADA) et ainsi que dans un article publie´ dans le
compte-rendu de la confe´rence (Sainmont et al., 2009b). La me´thode d’optimisation
multidisciplinaire a e´galement e´te´ pre´sente´e par l’auteur a` Evora (Portugal) dans le
cadre de la confe´rence de l’OTAN (NATO) sur les ve´hicules adaptables en avril 2009
(Sainmont et al., 2009a).
3.1 Maquette de souﬄerie
La maquette de souﬄerie est une aile rectangulaire d’allongement e´gale a` deux.
L’installation particulie`re de l’aile dans la souﬄerie permet de simuler des conditions
d’e´coulement quasiment deux dimensions (voir quatrie`me chapitre). Au repos, la par-
tie rigide et la partie ﬂexible non-de´forme´e prennent la forme du proﬁl de re´fe´rence
(WTEATE1 avec le bord d’attaque modiﬁe´).
La partie ﬂexible de l’extrados est une plaque en mate´riau composite orthotrope
pre´sentant un empilement syme´trique. Le renfort du composite est compose´ de plis
de carbone unidirectionnels oriente´s dans le sens de la corde fournissant les proprie´te´s
me´caniques requises, ainsi que d’un tissu tresse´ hybride carbone et Kevlar assurant
l’inte´grite´ du lamine´. Le mate´riau a e´te´ re´alise´ par proce´de´ d’infusion. La bidimen-
sionalite´ des modiﬁcations du proﬁl est assure´e par des renforts en acier colle´s sous la
peau dans la direction de l’envergure. La peau en composite est ﬁxe´e a` la partie rigide
par un joint de colle s’e´tendant du bord d’attaque a` 3 % de la corde sur l’extrados.
Ce choix de conception e´vite de placer la jointure entre la partie rigide et la partie
souple sur l’avant de l’extrados car une rugosite´ due a` l’imperfection de la jointure
peut de´clencher une transition force´e. Entre 70 % et 74 % de la corde, la peau ﬂex-
ible se connecte a` la partie rigide par un joint glissant accompagne´ d’un ressort de
compensation. Ce montage assure la continuite´ de la surface de l’extrados lors de la
de´formation de la peau ﬂexible.
La peau souple change de forme graˆce a` deux actionneurs situe´s a` 25 % et a` 48
% de la corde de l’aile. Les actionneurs controˆlent donc la position verticale de l’ex-
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trados au tiers et aux deux tiers de la peau ﬂexible (ﬁgure 1.5). L’actionnement est
obtenu par des ﬁls en alliage a` me´moire de forme � AMF » (Georges et al., 2009).
Ils transforment l’e´nergie e´lectrique en translation horizontale. Un syste`me came et
galet permet ensuite de transformer la translation horizontale de la came en trans-
lation verticale de la tige d’actionnement. Le controˆle en position est ensuite assure´
par un syste`me de commande en boucle ferme´e utilisant des capteurs de de´placement
line´aire. Le retour des actionneurs en position initiale est assure´ par des ressorts de
rappel dimensionne´s pour ramener l’aile en position initiale dans les conditions de suc-
cion maximale (vitesse d’e´coulement maximale et angle d’incidence maximal). E´tant
donne´ que la modiﬁcation de forme va toujours dans le sens d’une augmentation de
l’e´paisseur du proﬁl, les actionneurs ont un de´battement uniquement positif et la po-
sition non-actionne´e (actionneurs remis a` ze´ro) correspond a` l’e´paisseur du proﬁl de
re´fe´rence. La tempe´rature des AMF a fait l’objet d’une attention particulie`re aﬁn de
ne pas porter atteinte a` l’inte´grite´ de la peau en composite ou a` d’autres e´le´ments
qui pourraient eˆtre endommage´s par la chaleur (par exemple les capteurs et les caˆbles
e´lectriques).
De plus amples de´tails peuvent eˆtre obtenus en se re´fe´rant aux publications de l’e´quipe
du LAMSI, notamment celle de Daniel Coutu (Coutu et al., 2009).
3.2 Approches me´thodologiques pour l’optimisation
Contrairement au chapitre pre´ce´dent ou` l’optimisation ae´rodynamique utilisait
exclusivement un mode`le ge´ome´trique de la partie ﬂexible, ce chapitre s’attaque a`
l’optimisation des performances ae´rodynamiques d’une aile adaptable re´elle en ten-
ant compte des contraintes structurelles. La conﬁguration de cette aile est de´ﬁnie par
trois parame`tres : son angle d’incidence, le de´placement de l’actionneur nume´ro un et
le de´placement de l’actionneur nume´ro deux. A` cette e´tape du projet, l’objectif n’est
donc plus d’obtenir des formes optimales, mais des ajustements optimaux du syste`me
de controˆle de l’aile.
Pour obtenir les re´glages de l’aile pour chaque condition ae´rodynamique, deux ap-
proches ont e´te´ explore´es.
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La premie`re approche consiste a` utiliser des re´sultats d’optimisations ge´ome´triques
puis de reproduire les formes obtenues avec le syste`me re´el. Cette approche est
nomme´e � classique ». La qualite´ des re´sultats obtenus avec une telle approche est in-
ﬂuence´e, d’une part, par la me´thode d’optimisation ge´ome´trique employe´e, et d’autre
part, par la me´thode de reproduction utilise´e. La me´thode d’optimisation peut eˆtre
entie`rement tourne´e vers les performances ae´rodynamiques, comme celles du deuxie`me
chapitre, ou elle peut de´ja` introduire certaines contraintes structurelles par exemple
en choisissant le degre´ de la courbe ou en limitant le rayon de courbure. Les me´thodes
pour obtenir les re´glages de l’aile qui reproduisent les formes optimales sont multiples.
Parmi elles, la plus simple est la reproduction de la forme aux points d’actionnement
seulement. D’autres sont plus complexes et consistent a` optimiser l’actionnement
pour diminuer l’e´cart entre les deux ge´ome´tries sur toute leur longueur ou encore
pour minimiser l’e´cart entre la distribution de pression du proﬁl optimise´ et celle de
l’aile adaptable.
La seconde approche, nomme´e � multidisciplinaire » consiste a` faire une optimi-
sation ae´rodynamique directement sur les re´glages d’aile adaptable. Cette approche
oblige a` inte´grer un mode`le simulant a` la fois le comportement ae´rodynamique et le
comportement structurel de l’aile dans le processus d’optimisation ae´rodynamique.
Cette approche e´vite de passer par la de´licate ope´ration de reproduction.
La conception de l’aile adaptable a e´te´ base´e sur une me´thodologie d’approche clas-
sique en utilisant des proﬁls ge´ne´re´s par des optimisations ge´ome´triques. Pour quan-
tiﬁer la performance des diﬀe´rents designs, un code de simulation capable de pre´dire
le comportement ae´ro-structurel de l’aile a e´te´ de´veloppe´. En eﬀet, la souplesse de la
partie adaptable subit de larges de´formations non seulement lors de l’actionnement
du syste`me, mais aussi lorsque les forces ae´rodynamiques sont applique´es. Ce syste`me
complexe est donc soumis a` des de´formations ae´roe´lastiques statiques et possiblement
dynamiques. La conception de l’aile a e´te´ mene´e de telle fac¸on a` e´viter les eﬀets de-
structeurs de l’ae´roe´lasticite´ dynamique. Les de´formations statiques ont e´te´ prises en
compte graˆce aux simulations ae´ro-structurelles pre´sente´es a` la section suivante.
Une fois la conception ﬁnalise´e et le code de simulation ae´ro-structurel adapte´ et
valide´ pour le design de´ﬁnitif, l’approche classique (section 3.4) a e´te´ abandonne´e au
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proﬁt de l’approche multidisciplinaire (section 3.5). L’approche multidisciplinaire est
en eﬀet plus performante pour ce qui est d’obtenir les re´glages optimaux de l’aile. La
ﬁgure 3.1 sche´matise ces e´tapes.
Depuis plusieurs anne´es des me´thodes d’optimisation multidisciplinaire (MDO) sont
de´veloppe´es pour assister la conception des avions. Ces me´thodes permettent non
seulement d’optimiser les performances ae´rodynamiques de l’aile sous contraintes
structurelles, mais aussi d’optimiser la conﬁguration structurelle de l’aile (Bettinger,
2004). Certaines optimisations inte`grent e´galement une minimisation du poids (Piper-
ni et al., 2004). Les MDO utilise´es en conception sont donc multiobjectifs en plus
d’eˆtre multidisciplinaires.
Keane et al. (2005) de´ﬁnit l’optimisation multidisciplinaire comme e´tant l’optimi-
sation de syste`mes couple´s, c’est-a`-dire qu’elle s’attache a` re´soudre des proble`mes ou`
l’e´valuation de la fonction objectif et des contraintes ne´cessitent des ite´rations entre
des codes d’analyse de disciplines diﬀe´rentes.
Dans le projet d’aile adaptable, la conception est de´ja` ﬁxe´e et l’optimisation com-
porte uniquement un objectif ae´rodynamique. Cependant, le processus de la seconde
approche fait appel a` deux codes de spe´cialite´s diﬀe´rentes, c’est donc bien une opti-
misation multidisciplinaire.
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Figure 3.1 E´tapes suivies pour aboutir a` l’aile adaptable en conﬁgurations optimales
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3.3 Mode`le ae´ro-structurel de l’aile
Lorsque l’aile est soumise a` un e´coulement, les forces de pression sont capables de
de´former la structure en composite entre ses points de ﬁxation. On peut distinguer
trois zones qui se de´forment particulie`rement : entre la ﬁxation au bord d’attaque et
le premier actionneur (3 % a` 25 % de la corde), entre les deux actionneurs (25 % a`
48 % de la corde) et entre le deuxie`me actionneur et le joint glissant (48 % a` 70 %
de la corde). La de´formation de l’aile produit une modiﬁcation de l’e´coulement donc
e´galement des forces de pression et cela de´forme de nouveau l’aile. Cette ﬂexibilite´
impose donc de faire une simulation ae´ro-structurelle du comportement de l’aile aussi
appele´e ae´roe´lastique-statique. Pour certains proble`mes simples, il est possible de
re´soudre les e´quations de me´canique des ﬂuides et de structure dans le meˆme syste`me
d’e´quations et ainsi obtenir une solution directe du proble`me ae´ro-structurel. C’est
la me´thode du couplage fort. En re´alite´, les mode`les de simulation d’e´coulement et
de comportement me´canique sont assez complexes et chaque discipline posse`de ses
codes de calcul spe´cialise´s. La me´thode du couplage faible permet la re´solution du
proble`me par ite´rations successives. En calculant l’ae´rodynamique puis la de´formation
structurelle et en ite´rant ce processus, il est possible d’obtenir une solution stable
de la forme de l’aile. Cette me´thode permet a` chaque discipline d’utiliser les logi-
ciels spe´cialise´s. Elle ne´cessite cependant de trouver un format d’e´change de donne´es
compre´hensible par les codes. Des plateformes permettant d’inte´grer diﬀe´rents logi-
ciels ont e´te´ de´veloppe´es. Ces supports facilitent les transferts de donne´es, la commu-
nication entre les ressources logicielles et la gestion des ressources mate´rielles pour les
calculs paralle`les par exemple. Le lecteur inte´resse´ par des informations sur la plate-
forme utilise´e par l’entreprise Bombardier ae´ronautique pourra se re´fe´rer a` l’article
de Piperni et al. (2004).
Pour le projet, le code d’analyse ANSYS a e´te´ choisi par l’e´quipe de l’E´TS pour
simuler le comportement structurel de l’aile. Du coˆte´ ae´rodynamique, le code Xfoil
est utilise´ (ﬁgure 3.2). La communication entre les logiciels est eﬀectue´e par l’in-
terme´diaire de ﬁchiers texte. La plateforme de communication est assez re´duite, car
les deux logiciels utilisent la meˆme ressource informatique et sont exe´cute´s de fac¸on
se´quentielle.
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Figure 3.2 Couplage ae´ro-structurel
Le mode`le structurel simule uniquement la partie ﬂexible. La partie rigide de l’aile,
usine´e dans un bloc d’aluminium, est dimensionne´e de fac¸on a` ne pas subir de
de´formations notables lors des essais expe´rimentaux. Elle est donc conside´re´e comme
inde´formable. La peau en composite a e´te´ mode´lise´e par les e´le´ments coques � SHELL-
99 » disponibles dans ANSYS. Les conditions aux frontie`res sont l’encastrement de
la peau a` 3 % de la corde et du ressort de compensation a` 72 %, la position impose´e
au niveau des deux actionneurs. Une force de surface re´partie selon la distribution de
pression donne´e par l’analyse de l’e´coulement est e´galement applique´e sur les e´le´ments
de coque. Le proble`me e´tant essentiellement en deux dimensions, seulement une sec-
tion restreinte de l’envergure a e´te´ mode´lise´e (20 mm), minimisant ainsi le nombre
d’e´le´ments (ﬁgure 3.3). L’article de Daniel Coutu (2007) donne plus de renseigne-
ments sur cette mode´lisation.
La partie ae´rodynamique est calcule´e par le code Xfoil. Il renvoie la distribution de
pression sur la partie ﬂexible en terme de coeﬃcient sans dimension. La pression ef-
fective est ensuite calcule´e en utilisant la pression statique et dynamique obtenue a`
partir des conditions de l’e´coulement. La force surfacique applique´e sur la peau en
composite est constitue´e de deux composantes : externe (due a` la pression statique
de l’e´coulement sur l’extrados du proﬁl) et interne (due a` la pression a` l’inte´rieur de
l’aile). La pression interne a, dans un premier temps, e´te´ conside´re´e comme e´tant la
pression totale exte´rieure (pression atmosphe´rique), car l’inte´rieur de l’aile commu-
nique avec l’exte´rieur de la veine d’essai. A` la suite des premiers essais en souﬄerie et
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Figure 3.3 Mode`le e´le´ments ﬁnis pour la simulation du comportement structurel de
l’aile
de l’analyse des pressions internes enregistre´es, cette valeur a e´te´ re´ajuste´e avec une
corre´lation fonction du nombre de Mach dans la souﬄerie. Des fuites entre l’inte´rieur
de l’aile et l’inte´rieur de la souﬄerie provoquaient une diminution de la pression in-
terne par rapport a` la pression exte´rieure pre´ce´demment conside´re´e.
Un nombre restreint d’ite´rations est ne´cessaire pour obtenir une convergence de la
solution ae´ro-structurelle. Dans le cas le plus se´ve`re (vitesse et angle d’attaque max-
imum), pre´sente´ sur la ﬁgure 3.4, cinq ite´rations ont e´te´ ne´cessaires pour obtenir la
convergence de la forme de l’aile.
En position non-actionne´e, et sans e´coulement, la peau ﬂexible reproduit la ge´ome´trie
du proﬁl de re´fe´rence. En pre´sence d’e´coulement, meˆme si la position des actionneurs
reste inchange´e, la peau se de´forme entre les points d’attache et le proﬁl est le´ge`rement
modiﬁe´. Le code de calcul ae´ro-structurel permet de pre´dire ces formes (ﬁgure 3.5) et
les performances ae´rodynamiques (ﬁgure 3.6).
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Figure 3.4 Convergence de la re´solution ite´rative du comportement ae´ro-structurel
de l’aile. (Mach = 0.35, Cl=0.6, actionnement Y1 = 74%, Y2=85%)
Figure 3.5 Re´sultat ae´ro-structurel obtenu sur l’aile non-actionne´e (Y1 = 0%,
Y2=0%) pour les conditions ae´rodynamiques suivantes : Cl=0.37, Mach= 0.300
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Figure 3.6 Re´sultats ae´ro-structurels obtenus sur l’aile non-actionne´e (Y1 = 0%,
Y2=0%) pour Mach=0.3 en comparaison avec l’aile de re´fe´rence rigide
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3.4 Optimisation : approche classique
L’approche classique qui a e´te´ utilise´e repose sur les re´sultats d’optimisation
ge´ome´trique obtenus au deuxie`me chapitre. La me´thode de reproduction la plus sim-
ple a e´te´ privile´gie´e. Cette me´thode consiste a` de´terminer le de´placement des action-
neurs ne´cessaire pour que la peau ﬂexible atteigne la position de la forme optimale
au point d’actionnement. L’aile e´tant e´quipe´e de lignes d’actionnement, la peau est
assure´e de reproduire la forme optimale en deux points. Le reste de la ge´ome´trie
n’est pas controˆle´. Son comportement est inﬂuence´ par les contraintes structurelles
et ae´rodynamiques. Pour cette raison, la forme ae´rodynamique optimale n’est pas ex-
actement reproduite et une perte de performance accompagne l’e´tape de reproduction
(ﬁgure 3.7). La traˆıne´e augmente entre 10 % et 15 % et la position de la transition
avance de 13 % a` 16 % de la corde.
Figure 3.7 Performance de l’aile reproduisant les proﬁls ge´ome´triques optimise´s du
deuxie`me chapitre
Au de´but de ce chapitre, il a e´te´ explique´ que la conception du syste`me d’adapta-
tion s’est base´e sur les ge´ome´tries de la premie`re se´rie de proﬁls. Le de´battement
des actionneurs a donc e´te´ pre´vu pour couvrir la varie´te´ de formes de cette premie`re
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se´rie de proﬁls. Les actionnements ne´cessaires pour reproduire les proﬁls optimise´s
du deuxie`me chapitre sont supe´rieurs dans certains cas a` ceux pre´vus pre´ce´demment.
L’actionneur nume´ro deux doit atteindre jusqu’a` 120% de son de´battement pour les
cas ou` les angles d’attaque approchent deux degre´s. Meˆme si le syste`me re´el est limite´
a` 100% d’actionnement, le mode`le de simulation permet de continuer les simulations
au-dela` de ce maximum.
Les ﬁgures 3.8 et 3.9 montrent les ge´ome´tries et les distributions de pression corre-
spondant aux proﬁls optimaux et aux conﬁgurations d’aile actionne´e pour reproduire
ces proﬁls.
Figure 3.8 Comparaison des performances du proﬁl ge´ome´trique et de l’aile adapt-
able (Cl cible = 0.4)
Du bord d’attaque au second actionneur, la diﬀe´rence entre les deux ge´ome´tries est
faible. Cependant, cette zone est tre`s sensible et les de´ﬂexions de la peau sont suﬀ-
isantes pour ge´ne´rer deux bosses dans la distribution de pression. La premie`re bosse
dans la distribution de pression est assez se´ve`re et ge´ne`re un gradient fortement
de´favorable de 10 % a` 15 % de la corde, mais ne de´clenche cependant pas la transi-
tion. Cette caracte´ristique de la distribution de pression provient principalement de la
ge´ome´trie du proﬁl de re´fe´rence. L’aile adaptable n’est pas en mesure de se libe´rer de
ce gradient de´favorable, car il n’y a pas de controˆle de la ge´ome´trie dans cette partie
de la peau. La seconde bosse se situe entre les deux actionneurs et elle est moins
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Figure 3.9 Comparaison des performances du proﬁl ge´ome´trique et de l’aile adapt-
able (Cl cible = 0.6)
marque´e que la premie`re. Elle provient principalement de l’aspiration ae´rodynamique
que la peau ﬂexible subit. La transition apparaˆıt peu apre`s la position du second
actionneur. En arrie`re de celui-ci, la diﬀe´rence de ge´ome´trie entre le proﬁl optimise´ et
l’aile adaptable est beaucoup plus importante notamment pour les angles d’attaque
e´leve´s (ﬁgure 3.9). Lors de l’optimisation ge´ome´trique, la courbe de Be´zier avait des
possibilite´s de formes qui lui permettaient de prolonger le gradient favorable de pres-
sion sur la quasi-totalite´ de la longueur de la peau ﬂexible. L’aile adaptable ne semble
pas avoir ces possibilite´s. L’aile adaptable n’est en fait pas capable de reproduire le
fort e´paississement du proﬁl en ﬁn de partie ﬂexible que l’optimisation ge´ome´trique
a utilise´e pour maintenir le gradient de pression favorable au-dela` des 65 %.
3.5 Optimisation : approche multidisciplinaire
L’approche multidisciplinaire est base´e sur l’inte´gration du solveur ae´ro-structurel
dans la boucle d’optimisation. Les variables d’optimisation sont les de´placements Y1
et Y2 de l’actionneur nume´ro un et deux respectivement. L’angle d’attaque correspon-
dant a` la portance cible est calcule´ par le solveur comme au deuxie`me chapitre. L’op-
timisation multidisciplinaire a e´te´ pre´pare´e en visualisant les solutions appartenant
au domaine de recherche, les graphiques sont donne´s a` la ﬁgure 3.10. Le premier
graphique pre´sente la traˆıne´e en fonction de la position de la transition. Les perfor-
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mances d’une population de solutions couvrant la totalite´ du domaine de recherche
de´crivent une droite de´croissante. A` l’inverse de l’optimisation ge´ome´trique, la solu-
tion ayant la traˆıne´e la plus faible est aussi celle ayant la transition la plus recule´e.
La fonction objectif base´e sur la transition est donc e´quivalente a` la fonction objec-
tif base´e sur la traˆıne´e. Ce graphique montre e´galement que tre`s peu de solutions
pre´sentent une transition entre 25 et 35 % de la corde. La majorite´ des solutions ont
une transition entre 15 et 25 % ou entre 35 % et 55 % de la corde. Le dernier graphique
(en bas a` droite) de la ﬁgure 3.10 montre que les solutions ayant une traˆıne´e minimale
sont obtenues avec Y2 supe´rieur a` 100 %. Cependant, le gain pour Y2 supe´rieur a`
100 % est faible.
Figure 3.10 Visualisation des performances des individus appartenant au domaine
de recherche pour l’optimisation multidisciplinaire
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Les ﬁgures 3.11 et 3.12 montrent les re´sultats d’optimisation pour les diﬀe´rentes
portances cibles. Plus la portance est e´leve´e plus l’e´paississement du proﬁl est impor-
tant. La bosse de pression a` 10 % de la corde, qui est une caracte´ristique du proﬁl
de re´fe´rence, reste pre´sente, mais tend a` eˆtre minimise´e. La transition est repousse´e
au-dela` des 55 % de la corde.
Figure 3.11 Distribution de pression sur l’aile adaptable en conﬁguration optimise´e
pour diﬀe´rentes portances cibles
Pour les deux portances cibles les plus e´leve´es, l’actionnement Y2 optimal obtenu
est supe´rieur a` 100 %. Il est donc possible de bloquer l’actionneur a` 100 % puis de
relancer une optimisation sur l’unique variable restante Y1. Les performances de l’aile
en fonction de l’actionnement Y1 sont pre´sente´es a` la ﬁgure 3.13. Les courbes mon-
trent des extremums globaux pour le meˆme actionnement et elles ne pre´sentent pas
d’extre´mums locaux. Le saut de transition de´tecte´ pre´ce´demment a` la ﬁgure 3.10 est
e´galement retrouve´. La traˆıne´e subit du meˆme coup un saut.
Pour comprendre ce qui provoque ce saut de transition, deux distributions de pres-
sion sont pre´sente´es a` la ﬁgure 3.14. La premie`re correspond a` une solution prise juste
avant le saut de transition et l’autre juste apre`s. Ces deux distributions de pression
mettent en lumie`re deux sce´narios de transition. Le premier sce´nario correspond a`
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Figure 3.12 Re´sultats d’optimisations multidisciplinaires pour diﬀe´rentes portances
cibles
une transition faisant suite au premier gradient de pression de´favorable. Dans cette
e´ventualite´, la transition apparaˆıt au niveau du premier actionneur, a` environ 20 %
de la corde. Dans le cas ou` la couche limite laminaire survit a` ce gradient de pression
ne´gatif, elle retrouve ensuite sa stabilite´ graˆce au gradient de pression favorable en-
tre les deux actionneurs. Dans cette e´ventualite´, la couche limite devient turbulente
lorsque le gradient de pression redevient positif, c’est-a`-dire apre`s le second action-
neur.
La ﬁgure 2.36 montre que la vitesse de l’e´coulement a un tre`s faible impact sur les
proﬁls ge´ome´triques obtenus par optimisation (vitesses prises dans le domaine d’e´tude
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Figure 3.13 Performance de l’aile en fonction de la position du premier actionneur
(second actionneur a` 100%)
du projet). Alors que les proﬁls ge´ome´triques sont aﬀecte´s uniquement par des coeﬃ-
cients adimensionnels, l’aile physique est par contre inﬂuence´e par des valeurs re´elles.
En eﬀet, plus la vitesse est e´leve´e plus les forces ae´rodynamiques appliquent une as-
piration forte sur la peau ﬂexible de l’aile. Sa de´formation est alors accentue´e. Les
re´sultats d’optimisation a` diﬀe´rents nombres de Mach pre´sente´s a` la ﬁgure 3.15 mon-
trent que la vitesse de l’e´coulement a une inﬂuence sur les re´glages optimaux de l’aile
adaptable. L’optimiseur a, en eﬀet, accentue´ l’e´paississement du proﬁl pour compenser
les de´formations dues a` la succion qui sont accrues lorsque la vitesse augmente.
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Figure 3.14 Distribution de pression de deux conﬁgurations montrant le saut de
transition sur l’extrados
Figure 3.15 Distribution de pression sur l’aile adaptable en conﬁguration optimise´e
pour diﬀe´rents nombres de Mach
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3.6 Performance de l’aile adaptable
Les sections pre´ce´dentes ont pre´sente´ deux approches pour l’obtention des re´glages
de l’aile adaptable. Dans cette section, les re´sultats des deux me´thodes sont compare´s
puis, comme cela a e´te´ fait au deuxie`me chapitre, les meilleurs re´sultats sont compare´s
aux performances de conﬁgurations ﬁxes.
Les ﬁgures 3.16 et 3.17 montrent la supe´riorite´ de l’approche multidisciplinaire par
rapport a` l’approche classique. En eﬀet, l’inte´gration du mode`le ae´ro-structurel dans
l’optimisation permet de tirer le meilleur des capacite´s de l’aile. Meˆme si les perfor-
mances des proﬁls ge´ome´triques sont de loin supe´rieures, l’e´tape de reproduction de
l’approche classique introduit une perte de performance trop importante pour con-
server les caracte´ristiques initiales. L’approche classique permet d’allonger la zone
laminaire de 28 % de la corde en moyenne, re´duisant ainsi la traˆıne´e de 23 % de la
valeur initiale. L’approche multidisciplinaire permet d’aller chercher des performances
le´ge`rement supe´rieures : 32 % de corde d’allongement moyen de la couche limite lam-
inaire et 26 % de re´duction de la traˆıne´e.
Figure 3.16 Comparaison des performances des proﬁls optimise´s, de l’aile non-
adapte´e et de l’aile adapte´e par la me´thode classique et la me´thode multidisciplinaire
Dans la suite de cette section, les performances de l’aile adaptable en conﬁguration
optimise´e sont compare´es aux performances de l’aile adaptable ﬁxe´e dans une po-
sition particulaire (ﬁgure 3.18) et aux performances d’une aile rigide posse´dant un
proﬁl optimise´ pre´sente´ au deuxie`me chapitre (ﬁgure 3.19).
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Figure 3.17 Distribution de pressions d’un proﬁl optimise´, de l’aile non adapte´e et
de l’aile adapte´e par la me´thode classique et par la me´thode multidisciplinaire
La ﬁgure 3.18 montre que l’aile adapte´e a` chaque condition de vol ge´ne`re moins de
traˆıne´e que l’aile non-adapte´e. C’est ce qui e´tait attendu, car les conﬁgurations ont
e´te´ optimise´es. L’aile adaptable montre des performances tre`s supe´rieures aux perfor-
mances des ailes ﬁxes adapte´es pour les coeﬃcients de portance 0.28 et 0.37. L’aile
ﬁxe, adapte´e pour un Cl de 0.48, posse`de cependant des performances atteignant
presque celles de l’aile qui s’adapte a` chaque condition. Les performances sont partic-
ulie`rement similaires lorsque le Cl est supe´rieur a` 0.35. Pour le Cl le plus faible (0.28),
l’aile adaptable a malgre´ tout un avantage notable de 12 % de traˆıne´e de moins que
l’aile ﬁxe. Cette dernie`re remarque montre que le domaine d’utilisation de l’aile, tel
qu’explore´ dans le projet, est probablement trop restreint pour justiﬁer l’emploi d’une
technologie adaptable, car l’exploitation du syste`me n’est re´ellement utile que pour
une partie restreinte du domaine d’utilisation.
De plus, les technologies adaptables sont en compe´tition avec les technologies clas-
siques rigides. La confrontation des performances devrait donc se faire entre ces deux
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technologies. En eﬀet, dans la comparaison pre´ce´dente, l’aile ﬁxe´e dans une conﬁgu-
ration particulie`re e´tait pe´nalise´e par la souplesse du syste`me adaptable qui n’est pas
exploite´. Pour pousser plus loin le raisonnement, la ﬁgure 3.19 propose une compara-
ison entre les performances de l’aile adaptable et les performances d’une aile rigide
e´quipe´e d’un des proﬁls optimise´s au deuxie`me chapitre. Cette comparaison mon-
tre que l’aile rigide posse`de des performances supe´rieures aux performances de l’aile
adaptable pour tous les coeﬃcients de portance supe´rieurs a` 0.35. La performance de
l’aile adaptable est cependant supe´rieure pour le coeﬃcient de portance 0.28.
Figure 3.18 Comparaison des performances de l’aile adaptable avec des conﬁgura-
tions ﬁxes de l’aile
Ce re´sultat est a` la fois de´cevant et encourageant. Il est de´cevant, car dans les con-
ditions de l’e´tude, l’emploi de la technologie adaptable ne pourrait pas eˆtre justiﬁe´.
Le re´sultat de´cevant de la technologie adaptable face a` la technologie rigide provient
principalement du fait que dans le domaine subsonique la traˆıne´e varie plus faiblement
que dans le domaine transsonique. Un domaine de trois degre´s d’angle d’attaque et
0.15 Mach n’est pas suﬃsant pour exploiter le plein potentiel de la technologie promet-
teuse des ailes adaptables.
Il est encourageant, car la tendance du re´sultat laisse penser qu’un e´largissement du
domaine d’utilisation permettrait d’exploiter de fac¸on e´conomiquement viable cette
technologie.
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Figure 3.19 Comparaison des performances de l’aile adaptable avec les performances
d’une aile rigide optimise´e au deuxie`me chapitre
Imaginons maintenant que le domaine d’e´volution de l’aile comporte a` la fois des
vitesses subsoniques et des vitesses transsoniques. Le proﬁl de re´fe´rence a e´te´ op-
timise´ pour les vitesses transsoniques et il est capable de maintenir plus de 65 %
de zone laminaire dans ces conditions. En re´gime subsonique, ses performances sont
me´diocres, la zone laminaire est restreinte (15 % de la corde). Ce me´moire de´montre
la possibilite´ d’adapter l’aile pour obtenir plus de 55 % de zone laminaire en condi-
tions subsoniques. Si la mission d’un avion ne´cessite de voler de longues pe´riodes de
temps dans les deux re´gimes de vol, l’adaptabilite´ de l’aile est alors beaucoup plus
inte´ressante.
Loin d’avoir la pre´tention de de´montrer l’avantage des ailes a` proﬁl modiﬁable, ce
projet se veut plutoˆt une e´tape d’apprentissage du concept d’adaptabilite´ et un exer-
cice d’inte´gration de me´thodes et de technologies provenant de disciplines spe´cialise´es
diﬀe´rentes. De ce point de vue le projet a atteint son objectif.
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CHAPITRE 4
ESSAIS EXPE´RIMENTAUX
Trois campagnes de tests en souﬄerie ont e´te´ mene´es. La premie`re, en octobre
2008, a permis de valider l’assemblage de la maquette, son instrumentation et son
installation dans la souﬄerie. Les syste`mes d’actionnement, de mesure et d’acqui-
sition de donne´es ont e´te´ teste´s. Les performances de l’aile reproduisant les proﬁls
optimise´s fournis en mai 2008 ont e´te´ mesure´es. Les re´sultats ont permis d’ajuster les
mode`les nume´riques. La seconde campagne a eu lieu en fe´vrier 2009. Le syste`me d’ac-
tionnement en boucle ouverte a e´te´ valide´ et les conﬁgurations de l’aile obtenues par
l’optimisation multidisciplinaire ont e´te´ teste´es. Enﬁn, lors de la dernie`re campagne
d’essais en mai 2009, deux se´ries d’optimisation en boucle ferme´e ont e´te´ re´alise´es.
Dans ce chapitre, des de´tails sur la souﬄerie, l’installation de la maquette et son
instrumentation sont donne´s dans le but de mettre les essais expe´rimentaux dans leur
contexte. Les tests en souﬄerie obligent a` eﬀectuer des corrections sur les valeurs
mesure´es. L’origine et l’application de ces corrections sont de´taille´es dans la section
suivante. Finalement, la dernie`re section est consacre´e a` la pre´sentation des re´sultats
expe´rimentaux.
4.1 Souﬄerie
Les essais expe´rimentaux ont e´te´ eﬀectue´s a` Ottawa (Ontario) dans la souﬄerie M2
de l’Institut de recherche ae´rospatiale du Conseil national de recherches du Canada
(IRA-CNRC). Cette souﬄerie posse`de une veine d’essai de deux me`tres par trois
me`tres. L’air y circule en circuit ferme´ et il est non-pressurise´. La pression totale
(de stagnation) est donc e´gale a` la pression atmosphe´rique. La souﬄerie est munie
d’un syste`me de refroidissement qui permet de compenser l’e´chauﬀement de l’air duˆ
a` sa circulation dans la souﬄerie. A` vide, l’e´coulement dans la veine d’essai peut
atteindre 140 m/s. Les pertes de pression dues aux phe´nome`nes dissipatifs engendre´s
par la pre´sence d’une maquette et de supports diminuent cette vitesse maximale.
L’installation utilise´e pour le projet limite la vitesse a` 103m/s (Mach 0.3). Une ﬁche
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technique de la souﬄerie est donne´e au tableau 4.1.
Figure 4.1 Fiche technique de la souﬄerie 2m par 3m du CNRC
4.2 Montage de la maquette
Le montage de l’aile dans la souﬄerie a pour but de recre´er le plus possible les
conditions d’un e´coulement deux dimensions sur une majeure partie de l’envergure
de l’aile. L’aile est positionne´e verticalement dans la veine d’essai. Le montage est
syme´trique par rapport au plan milieu horizontal. L’aile est installe´e entre deux dis-
ques qui permettent d’empeˆcher l’e´coulement de contourner les bouts d’aile et donc
d’empeˆcher la formation des tourbillons marginaux. Ces tourbillons sont les prin-
cipaux responsables du caracte`re 3D de l’e´coulement autour d’une aile d’envergure
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ﬁnie. Ainsi, on s’assure (en grande partie) que l’e´coulement demeure quasi 2D au-
tour de la section d’aile. Des barrie`res de couche limite sont e´galement installe´es aux
extre´mite´s de la partie adaptable de l’aile (89 % de l’envergure totale). Ces barrie`res
limitent les eﬀets 3D dus a` la couche limite qui se de´veloppe sur les disques en isolant
cette partie de l’e´coulement du reste de l’e´coulement quasi-2D e´tabli sur la majeure
partie de l’envergure de l’aile. Les parties d’aile comprises entre les disques et les
barrie`res de couche limite sont proﬁle´es selon le proﬁl de re´fe´rence. Les care´nages
des connexions centrales entre les disques et la souﬄerie ont une forme cylindrique.
Les dimensions sont telles que la couche limite qui se de´veloppe sur les parois de la
souﬄerie n’atteint pas la hauteur du disque et que la couche limite qui se forme sur
le disque reste incluse dans l’espace entre le disque et la barrie`re. Par sa forme et son
e´paisseur tre`s faible, la barrie`re de couche limite perturbe tre`s peu l’e´coulement. Une
image de la mode´lisation en trois dimensions et une photo du montage sont donne´es
a` la ﬁgure 4.2.
L’annexe B montre les de´tails d’un calcul CFD. Dans cette simulation, l’e´coulement
3D autour de la maquette installe´e dans la souﬄerie a e´te´ calcule´. Un maillage struc-
ture´ de 1,5 million de cellules a e´te´ utilise´ pour re´soudre les e´quations de Navier
Stokes (RANS) avec le mode`le de turbulence k-ome´ga. Les re´sultats montrent que
l’e´coulement est majoritairement deux dimensions sur l’aile. Les distributions de pres-
sion a` diﬀe´rentes positions de l’envergure et une cartographie des isopressions sont
donne´es a` la ﬁgure 4.3 et montre que l’e´coulement est 2D sur 75 % de l’envergure de
l’aile.
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Figure 4.2 Mode´lisation et photo du montage de l’aile dans la souﬄerie
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Figure 4.3 Re´sultats de simulation CFD validant l’hypothe`se d’un e´coulement 2D
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4.3 Instrumentation
Diﬀe´rents dispositifs de mesure des caracte´ristiques de l’e´coulement ont e´te´ utilise´s
lors des essais en souﬄerie. Pour le projet, la priorite´ e´tait d’obtenir la position de
la transition laminaire turbulente sur l’extrados en temps re´el. En eﬀet, obtenir cette
position e´tait une condition essentielle pour permettre un controˆle en boucle ferme´e
de l’aile adaptable. Trois moyens de de´tection ont e´te´ mis en place : des capteurs de
pression de la marque KULITE et des capteurs de type optique, ainsi qu’un syste`me
de visualisation par thermographie infrarouge.
Des capteurs de pression KULITE ont e´te´ installe´s sur l’extrados de l’aile. Les 16
capteurs re´partis sur l’extrados et connecte´s au syste`me d’acquisition de la souﬄerie
e´taient capables d’enregistrer les pressions instationnaires a` un taux d’e´chantillonnage
de 10 kHz (limitation de 160 kHz du syste`me d’acquisition de la souﬄerie). La
de´composition spectrale des signaux par la transformation de Fourier rapide perme-
ttait de de´tecter l’ampliﬁcation des ondes de Tollmien-Schlichting (aux alentours de
4kHz). Cette ampliﬁcation est signe d’une transition laminaire/turbulente. La racine
carre´e de la moyenne du carre´ (RMS) du signal de pression a e´te´ utilise´e pour quanti-
ﬁer la variation en amplitude du signal. Un ﬁltre passe-haut a e´galement e´te´ applique´
a` 1 kHz. Un exemple est donne´ a` la ﬁgure 4.4. Le traitement des signaux a e´te´ ef-
fectue´ par l’e´quipe du LARCASE de l’E´cole de technologie supe´rieure (voir Popov et
al., 2008b). Les capteurs KULITE XCQ-062 ont un diame`tre de 0.066 pouce et ils
ne contaminaient pas l’e´coulement dans les conditions d’essai du projet. Cependant,
une contamination pouvait survenir en cas de fuite d’air au niveau de l’installation
du capteur. Pour e´viter la contamination des autres capteurs en aval, les capteurs
ont e´te´ installe´s selon une direction de 30˚ par rapport a` la direction de la corde.
Dans Schlichting (2000), l’expose´ d’une expe´rience sur une plaque plane montre que
le coˆne turbulent ge´ne´re´ par une rugosite´ posse`de un angle de 23˚ . Pour la premie`re
campagne d’essais, les capteurs KULITE ont e´te´ double´s avec des capteurs optiques.
Cependant, ceux-ci se sont montre´s incapables d’atteindre les performances requises
(taux d’acquisition et de pre´cision) pour de´tecter la transition.
L’analyse spectrale a e´te´ comple´te´e par une visualisation thermographique infrarouge.
L’observation du refroidissement de la maquette par le passage de l’air autour de la
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Figure 4.4 Analyse spectrale du signal de pression
maquette permet de de´tecter la couche limite turbulente. En eﬀet, l’e´change ther-
mique est plus eﬃcace dans l’e´coulement turbulent a` cause du transport de chaleur
permis par le mouvement ale´atoire des particules. Une came´ra infrarouge et une source
de chaleur sont ne´cessaires pour re´aliser l’observation. Le montage pre´sente´ a` la ﬁg-
ure 4.5 a e´te´ re´alise´. Une se´rie de lampes dispose´es dernie`re une vitre a` l’exte´rieur de
la veine d’essais a e´te´ utilise´e comme source de chaleur. La peau en composite, ou`
doit se produire la transition, a e´te´ recouverte d’une peinture a` haute e´missivite´ aﬁn
de favoriser le rayonnement infrarouge.
Le proce´de´ usuel consiste a` chauﬀer pre´alablement la maquette sans e´coulement puis a`
faire fonctionner la souﬄerie apre`s avoir e´teint la source de chaleur. Le refroidissement
est alors observe´ avec la came´ra jusqu’a` ce que la maquette soit uniforme´ment refroi-
die. Pour une observation plus ﬁne, une image peut eˆtre prise a` la ﬁn du chauﬀage et
soustraite a` l’image prise pendant le refroidissement. Ce mode ope´ratoire oblige donc
un arreˆt de la souﬄerie et une pe´riode de chauﬀe. Graˆce au travail de l’e´quipe du
IRA-CNRC et a` la tre`s bonne e´missivite´ du reveˆtement applique´ sur le composite, l’-
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Figure 4.5 Sche´ma du montage pour la visualisation infrarouge
eﬃcacite´ du mode ope´ratoire a e´te´ ame´liore´e pour chaque campagne d’essai pour enﬁn
aboutir a` une lecture de la transition en temps re´el sans arreˆt de la souﬄerie ni temps
de chauﬀe. En eﬀet, le diﬀe´rentiel de tempe´rature pouvait eˆtre observe´ en chauﬀant
continuellement avec les lampes. La visualisation infrarouge, qui e´tait initialement un
moyen couˆteux en temps de souﬄerie et pre´vu uniquement a` des ﬁns de validations
pre´liminaires, est devenue un moyen tre`s rapide et ﬁable d’obtenir la position de la
transition pendant les essais. De plus, la visualisation infrarouge permet de controˆler
l’e´tat laminaire de l’aile. Par exemple, il arrive que des coˆnes turbulents apparaissent
a` cause d’une rugosite´ ou d’une fuite sur l’aile. Lors des essais, des poussie`res peuvent
se ﬁxer sur le bord d’attaque. Dans certains cas, cette rugosite´ peut eˆtre suﬃsante
pour de´clencher la turbulence. Cette turbulence force´e fausse les mesures de traˆıne´e
de la balance, du peigne de prise de pression et des capteurs de pression. Avec la
visualisation infrarouge en temps re´el, les essais pouvaient eˆtre stoppe´s lorsqu’une
turbulence anormale apparaissait, et l’aile e´tait ensuite nettoye´e. Ce controˆle perma-
nent a permis d’assurer la qualite´ des re´sultats.
La ﬁgure 4.6 montre des re´sultats de visualisation thermographique. La premie`re
image (a` gauche) montre une transition a` 52% de la corde, la seconde image montre
une transition a` 23% de la corde, enﬁn la dernie`re image (a` droite) montre un coˆne
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turbulent provoque´ par une rugosite´ et un cause´ par la fuite d’un capteur.
Figure 4.6 Images thermographiques de l’aile
Apre`s la position du point de transition, la traˆıne´e de l’aile e´tait un e´le´ment repre´sen-
tatif du controˆle de la couche limite. Deux me´thodes ont e´te´ utilise´es pour obtenir une
e´valuation expe´rimentale de la traˆıne´e de l’aile. La premie`re me´thode est l’utilisation
d’une balance, la seconde me´thode utilise les pressions mesure´es dans le sillage de
l’aile avec un peigne de prises de pression d’arreˆt et statique (Pope, 1984).
La maquette est monte´e sur une balance qui se trouve sous la veine d’essai. Cette
balance est capable de mesurer les forces et les moments dans les trois directions de
l’espace. Comme la maquette est une aile rectangulaire reproduisant un e´coulement
en deux dimensions, seuls les forces de traˆıne´e et de portance et le moment de tan-
gage sont non-nuls. Les care´nages et les disques ne sont pas connecte´s me´caniquement
a` la maquette et par le fait meˆme a` la balance. Celle-ci mesure donc les forces qui
sont applique´es sur la partie ﬂexible de l’aile, sur les couteaux ae´rodynamiques et
sur les petites parties rigides de l’aile situe´es entre les couteaux et les disques. Le
coeﬃcient de traˆıne´e du proﬁl de´forme´ qui est calcule´ a` partir de la mesure des forces
sur l’aile contient donc certaines impre´cisions qu’il est diﬃcile de corriger. Il en est
de meˆme pour le coeﬃcient de portance puisqu’il est mesure´ avec la meˆme me´thode.
Cependant, les dimensions de l’aile sont telles que ces sources d’impre´cision ont une
inﬂuence tre`s faible sur les re´sultats et l’erreur est minime (ﬁgure 4.12 et 4.13).
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Le peigne de prises de pression d’arreˆt et statique permet de calculer l’appauvrisse-
ment en quantite´ de mouvement dans le sillage de l’aile. Cet appauvrissement corre-
spond a` l’e´nergie extraite par l’aile lors de son passage dans l’e´coulement. Il a donc un
lien direct avec la traˆıne´e. Un sche´ma illustratif est donne´ a` la ﬁgure 4.7. Le principal
inte´reˆt de cette me´thode, par rapport a` la mesure utilisant la balance, est qu’elle
permet d’obtenir le coeﬃcient de traˆıne´e d’une section particulie`re de l’envergure de
l’aile. Il est donc possible de choisir une position, plutoˆt au milieu de l’envergure,
ou` les eﬀets de bouts d’aile n’aﬀectent pas l’e´coulement. La me´thode utilise´e pour
obtenir le coeﬃcient de traˆıne´e deux dimensions a` partir des pressions enregistre´es
par le peigne est explique´e dans l’annexe C.
Figure 4.7 Principe de mesure du coeﬃcient de traˆıne´e d’une section d’aile par
l’e´tude des pressions dans le sillage
D’autres mesures ont e´galement permis de valider le mode`le ae´ro-structurel comme
le coeﬃcient de portance de´termine´ par la balance, et les prises de pression statique
re´parties sur les parties rigides de l’aile. Ces donne´es de pression, comple´te´es par les
pressions moyennes donne´es par les capteurs KULITE sur la partie ﬂexible du proﬁl,
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ont permis d’obtenir une distribution de pression expe´rimentale autour de l’aile. Il est
a` noter que l’installation de prises de pression dans certaines zones e´tait impossible
comme dans la zone de collage de la peau ﬂexible au bord d’attaque et au niveau des
lignes d’actionnements et du joint glissant.
Enﬁn, lors de la deuxie`me campagne d’essais, une visualisation de l’e´coulement avec de
la fume´e (a` basse vitesse) a e´te´ re´alise´e pour observer le comportement de l’e´coulement
aux extre´mite´s de l’aile et autour des supports. Cette visualisation a conﬁrme´ expe´ri-
mentalement l’eﬃcacite´ du montage a` reproduire des conditions d’e´coulement deux
dimensions.
Tous ces instruments de mesure et les syste`mes d’acquisition qu’ils ne´cessitent sont
des appareils tre`s sensibles et sont de´licats a` mettre en œuvre. Lors des essais expe´ri-
mentaux, les proble`mes techniques sont fre´quents et ils ne peuvent pas toujours eˆtre
re´solus imme´diatement. Le tableau 4.1 est une liste de ce qui a et n’a pas fonctionne´
lors des d’essais.
Tableau 4.1 Liste de l’instrumentation fonctionnelle pendant les essais
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4.4 Correction des donne´es
L’e´tude de l’e´coulement autour d’une aile e´voluant a` haute altitude revient a`
e´tudier cette aile dans une veine illimite´e ou` le champ ae´rodynamique pourrait s’e´ten-
dre a` l’inﬁni. En re´alite´, a` cause de la proximite´ des limites du domaine d’expe´rimenta-
tion, les conditions sous lesquelles sont teste´es les maquettes en souﬄerie sont diﬀe´ren-
tes de celles rencontre´es par un ae´ronef en vol ou celles habituellement mode´lise´es lors
de simulations nume´riques. Les parois, mate´riels ou non, qui limitent l’espace du ﬂu-
ide imposent localement des contraintes particulie`res qui modiﬁent l’e´coulement. Pour
une section de test ferme´e, la vitesse de l’air est tangente aux parois, car elles sont im-
perme´ables. Cette condition de tangence contraint la courbure des lignes de courant
autour de l’aile. En plus des parois, l’immobilisation de la maquette dans la souﬄerie
impose l’utilisation de supports qui interfe`rent e´galement avec l’e´coulement e´tudie´.
Ces proble`mes sont surpasse´s par l’application de corrections qui visent a` rendre val-
ables en veine illimite´e les re´sultats obtenus en souﬄerie. Il y a deux principaux eﬀets
qui sont a` corriger lors d’un test subsonique sur un proﬁl d’aile 2D en veine guide´e.
Le premier eﬀet a` corriger est l’eﬀet bouchon (ou blocage). Ce terme de´signe les
phe´nome`nes qui modiﬁent la grandeur de la vitesse a` l’inﬁni. Le bouchon provient
du fait que la maquette re´duit la section de passage. Ceci a pour conse´quence d’aug-
menter la pression dynamique et toutes les forces et les moments. L’eﬀet de bouchon
apparaˆıt e´galement dans le sillage puisque celui-ci, en raison de la vitesse re´duite qui
lui est spe´ciﬁque, oblige l’air qui l’entoure a` augmenter sa vitesse (pour que le de´bit
total soit conserve´). Le bouchon duˆ au sillage a pour principal eﬀet d’augmenter la
traˆıne´e de la maquette puisqu’il induit un gradient de pression ne´gatif le long de la
chambre expe´rimentale.
Le second eﬀet a` corriger est la courbure des lignes de courant qui est modiﬁe´e par
la pre´sence des parois. En pre´sence des parois supe´rieures et infe´rieures, une aile por-
tante se comporte comme ayant une cambrure plus importante et donc une portance
plus e´leve´e. Le moment et l’angle d’attaque sont ainsi e´galement trop importants.
Les formules de correction qui sont ge´ne´ralement utilise´es sont base´es sur des mode´li-
sations d’e´coulements potentiels et des facteurs empiriques. Par exemple, l’eﬀet bou-
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chon peut eˆtre e´tudie´ en remplac¸ant la maquette par une se´rie de sources ou de dou-
blets. Cette mode´lisation aboutit a` une formulation corrective base´e sur le volume
de la maquette et les dimensions de la section d’essai. L’acce´le´ration de l’e´coulement
ne peut eˆtre obtenue par l’analyse simpliste de la re´duction de la surface de passage,
car ce sont les lignes de courant les plus e´loigne´es de la maquette qui sont les plus
aﬀecte´es. Le ve´ritable incre´ment de vitesse est beaucoup plus faible, environ un quart,
que celui obtenu par cette me´thode (Rebuﬀet, 1969 et Pope, 1984).
L’eﬀet des parois peut eˆtre mode´lise´ en remplac¸ant l’aile portante par un syste`me de
tourbillons. Pour respecter la condition de tangence au niveau des parois infe´rieures
et supe´rieures, une se´rie inﬁnie de tourbillons images sont place´s syme´triquement aux
parois. La correction angulaire est ensuite calcule´e en utilisant la vitesse verticale
induite par l’ensemble des tourbillons au niveau du proﬁl.
Les corrections pre´sente´es dans Pope (1984) ont e´te´ applique´es aux donne´es obtenues
en souﬄerie dans le cadre du projet d’aile adaptable. Les corrections de parois sont
tre`s faibles, moins de 0.8% sur la pente du Clα, car les dimensions de l’aile face aux
dimensions de la souﬄerie et les faibles incidences e´tudie´es limitaient l’eﬀet des murs
de la souﬄerie sur l’e´coulement. L’eﬀet bouchon est plus important, notamment duˆ
a` la pre´sence des imposants care´nages qui supportent les disques de bout d’aile. La
correction sur la vitesse et le nombre de Mach est de 4% alors que la correction de la
pression dynamique est de 8%. La correction de la pression dynamique aﬀecte tous les
coeﬃcients adimentionels tels que les coeﬃcients de pression, de portance, de traˆıne´e
et de moment. Pour le coeﬃcient de traˆıne´e, une correction supple´mentaire, due au
gradient de pression dynamique dans le sillage, est ne´cessaire. Ce supple´ment e´le`ve
la correction du Cd a` 12%. Le niveau des corrections reste relativement faible et les
formes des proﬁls qui ont e´te´ optimise´es sans simuler la pre´sence des conditions limites
peuvent eˆtre utilise´es dans la souﬄerie.
4.5 Re´sultats expe´rimentaux
Cette section pre´sente des re´sultats expe´rimentaux. La premie`re se´rie de re´sultats
est pre´sente´e a` des ﬁns de comparaison avec les simulations nume´riques. La seconde
se´rie est plutoˆt une de´monstration des performances de l’aile adaptable en utilisant
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les donne´es obtenues en souﬄerie.
Les quatre premie`res ﬁgures de cette section montrent les distributions de pression
et les points de transition sur l’extrados obtenus pour deux cas de la matrice en e´tat
non-actionne´ et actionne´ (ﬁgures 4.8, 4.9, 4.10 et 4.11). Dans le premier cas, le nombre
de Mach est de 0.250 et le Cl cible est de 0.46. Dans le second, le nombre de Mach
est de 0.300 et le Cl cible est de 0.28. Les Cl obtenus pour l’aile adapte´e n’ont pas
exactement atteint le Cl cible´, et sont respectivement de 0.43 et 0.25. Les re´sultats
nume´riques correspondants aux conditions de l’essai sont confronte´s en terme de dis-
tribution de pression et de point de transition sur l’extrados. Ces re´sultats montrent
que la distribution de pression simule´e nume´riquement est tre`s similaire a` la distri-
bution expe´rimentale notamment pour ce qui est de l’extrados souple. Un le´ger e´cart
est pre´sent sur l’intrados entre 50% de la corde et le bord de fuite. Une hypothe`se
pour expliquer cet e´cart est que le code de simulation est contraint par la condition
de Kutta-Joukowski au bord de fuite et cette condition est de´licate a` appliquer sur un
proﬁl avec un bord de fuite tronque´. La cambrure accentue´e pre`s du bord de fuite est
e´galement une diﬃculte´ supple´mentaire pour l’application de cette condition et pour
le calcul du sillage. Il est a` noter que la correction de bouchon (blocage solide) a e´te´
applique´e a` la pression dynamique de re´fe´rence avant d’eˆtre utilise´e pour obtenir les
coeﬃcients de pression. La pre´diction du point de transition est aussi tre`s similaire a`
la solution expe´rimentale. Dans les quatre cas pre´sente´s, la simulation nume´rique est
conservative de 2 a` 3% de corde par rapport a` l’observation infrarouge.
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Figure 4.8 Re´sultats expe´rimentaux et nume´riques sur l’aile non-actionne´e, Mach
0.25
Figure 4.9 Re´sultats expe´rimentaux et nume´riques sur l’aile actionne´e, Mach 0.25
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Figure 4.10 Re´sultats expe´rimentaux et nume´riques sur l’aile non-actionne´e, Mach
0.30
Figure 4.11 Re´sultats expe´rimentaux et nume´riques sur l’aile actionne´e, Mach 0.30
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Les re´sultats suivants sont des polaires eﬀectue´es lors de la dernie`re campagne d’es-
sais. Le balayage a e´te´ eﬀectue´ entre -5˚ et 5˚ d’incidence pour l’aile non-actionne´e
et l’aile ﬁxe´e dans une position de´termine´e par Y1= 61% et Y2=83% (ﬁgures 4.12
et 4.13). La polaire donne les re´sultats de Cl obtenus avec la balance et les re´sultats
de Cd obtenus avec le peigne de prises de pression d’arreˆt et statique. La traˆıne´e
calcule´e par la simulation nume´rique montre un excellent accord avec les re´sultats
de simulation compte tenu de la diﬃculte´ des codes a` pre´dire la traˆıne´e. E´galement
la traˆıne´e expe´rimentale est diﬃcile a` e´valuer a` cause de la complexite´ des prises de
mesures et des corrections ne´cessaires. Les deux courbes de portance en fonction de
l’angle d’attaque montrent une concordance assez de´cevante avec les re´sultats de sim-
ulation. Comme pour la traˆıne´e, une partie de l’e´cart provient d’erreurs de simulation
nume´rique et une autre partie d’erreurs de mesures expe´rimentales. Du cote´ de la
simulation, le code est contraint par la condition de Kutta-Joukowski qui est de´licate
dans le cas de ce proﬁl a` cause de la troncature et de la forte cambrure au niveau
du bord de fuite. L’e´cart observe´ sur les courbes de Cl/alpha est du meˆme ordre
de grandeur que les e´carts observe´s lors de comparaisons entre le code de panneaux
et des codes Euler ou RANS. Du coˆte´ expe´rimental, le Cl est calcule´ a` partir d’une
mesure de force par la balance. Celle-ci mesure les forces ae´rodynamiques applique´es
sur toute l’envergure de l’aile, plus les parties d’aile comprises entre les barrie`res et les
disques ou` les eﬀets 3D sont importants et re´duisent la portance. La force de portance
mesure´e est donc une sous-estimation de la force que devrait ge´ne´rer un e´coulement
entie`rement 2D sur l’aile.
Les polaires Cl/Cd obtenues pour les deux formes d’aile (non-actionne´e et actionne´e)
sont tre`s diﬀe´rentes. Contrairement a` la polaire du proﬁl non-actionne´, la polaire du
proﬁl actionne´ pre´sente un sillon (bucket) de traˆıne´e tre`s caracte´ristique des proﬁls
laminaires. Le sillon est situe´ dans le domaine de Cl du projet. Cela conﬁrme la lami-
narite´ de l’aile en conﬁguration adapte´e. Le proﬁl non-actionne´ posse`de un minimum
de traˆıne´e pour un Cl de 0.12 puis une rapide augmentation de la traˆıne´e. En eﬀet, le
proﬁl de re´fe´rence subit un rapide avancement de son point de transition sur l’extrados
entre les Cl 0.1 et 0.2. La transition avance de 70% a` 40% de la corde entre ces deux
valeurs de Cl (voir ﬁgure 2.14 du chapitre 2). Le sillon de traˆıne´e de l’aile actionne´e
pre´sente une rapide augmentation de la traˆıne´e dans sa partie supe´rieure (Cl entre
0.5 et 0.6). Cette rapide augmentation peut eˆtre explique´e par un saut de transition
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du meˆme type que ceux mis en e´vidence au troisie`me chapitre (Figure 3.14). La ﬁg-
ure 4.14 reproduit, par une simulation nume´rique, ce saut de transition. La ﬁgure 4.15
montre la faible marge de stabilite´ de la couche limite avant le saut de transition. Le
crite`re de Michel applique´ aux donne´es de simulation a e´te´ utilise´ pour faire cette
observation.
Figure 4.12 Polaire de l’aile non-actionne´e
Figure 4.13 Polaire de l’aile dans une conﬁguration actionne´e ﬁxe
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Figure 4.14 Simulation nume´rique montrant le saut de transition observe´
expe´rimentalement
Figure 4.15 Analyse de la marge de stabilite´ avant le saut de transition
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La seconde se´rie de re´sultats s’inte´resse plus particulie`rement a` l’e´valuation expe´ri-
mentale des performances de l’aile adaptable.
Les premiers gains de performance ont e´te´ montre´s au de´but de cette section avec les
ﬁgures 4.8, 4.9, 4.10 et 4.11 ou` les performances de l’aile non-actionne´e et actionne´e
sont donne´es pour deux cas diﬀe´rents en Mach et en portance cible. Dans le premier
cas, le point de transition a e´te´ recule´ de 31% de la corde et dans le second de 32%.
La ﬁgure 4.16 pre´sente les re´sultats de distribution de pression et de point de transition
pour un unique cas ae´rodynamique (Mach 0.25 et Cl 0.58) mais pour trois conﬁgura-
tions d’actionnement diﬀe´rentes de l’aile. Les trois conﬁgurations sont : non-actionne´e,
actionne´e de fac¸on a` reproduire le proﬁl ge´ome´trique optimal et enﬁn la conﬁguration
d’actionnement correspondant a` l’optimisation multidisciplinaire. Les points de tran-
sition sont respectivement 25%, 51% et 56% de la corde. Comme de´crite au troisie`me
chapitre, la me´thode multidisciplinaire se montre supe´rieure par rapport a` la me´thode
classique de reproduction (5% d’extension de la couche limite supple´mentaire). Le gain
laminaire maximal est de 31%.
Le dernier re´sultat se trouve a` la ﬁgure 4.17 et pre´sente les points de transition sur
l’aile actionne´e et non-actionne´e aux nombres de Mach de 0.25 et 0.3. Les gains
laminaires sont sensiblement du meˆme ordre de grandeur pour les deux vitesses
d’e´coulement. Les gains varient entre 15% de la corde pour les Cl les plus faibles
et 35% de la corde pour les Cl les plus e´leve´s. Les points de transition obtenus par
simulation sont e´galement donne´s et ils montrent une bonne concordance avec les
valeurs expe´rimentales.
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Figure 4.16 Comparaison expe´rimentale de trois conﬁgurations d’aile pour le meˆme
cas ae´rodynamique
Figure 4.17 Positions de la transition observe´e expe´rimentalement pour l’aile ac-
tionne´e et non-actionne´e
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Finalement, le bon accord entre les re´sultats de simulation et les mesures expe´ri-
mentales montre la capacite´ des outils de simulation a` pre´dire correctement l’e´coule-
ment. Il faut e´galement souligner que le soin pris pour ve´riﬁer la marge de stabilite´
de l’e´coulement sur les proﬁls optimise´s, la modiﬁcation du bord d’attaque du pro-
ﬁl de re´fe´rence, ainsi que la solution technologique adopte´e pour installer l’extrados
ﬂexible au niveau du bord d’attaque ont permis d’e´carter, tel que de´montre´ par les
essais en souﬄerie, le risque tout a` fait inconvenable d’une transition pre´mature´e
qui aurait compromis le programme expe´rimental. Les gains laminaires observe´s
expe´rimentalement montrent l’eﬃcacite´ de la me´thode d’optimisation et valident la
possibilite´ technologique du controˆle de la couche limite par une me´thode de paroi
ﬂexible.
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CONCLUSION
La ﬁnalite´ du projet CRIAQ 7.1 intitule´ � Ame´lioration de l’e´coulement laminaire
sur une voilure ae´roe´lastique de recherche » e´tait d’aborder le niveau TRL4 avec la
technologie de l’aile adaptable (mentionne´ a` la section 1.4.2). A` ce niveau, la preuve
du concept doit eˆtre faite, et les diﬀe´rents e´le´ments de base du syste`me doivent eˆtre
inte´gre´s et teste´s en laboratoire. Cette exploration vers le niveau TRL4 a pu eˆtre
re´alise´e lors de la dernie`re campagne de tests. Cette re´alisation n’aurait pas e´te´ pos-
sible sans la validation en amont du niveau TRL3. En eﬀet, lorsque les e´quipes de
recherche ont pris en main la technologie de l’aile adaptable, celle-ci en e´tait au niveau
TRL2. Les principes de stabilite´ de couche limite sont bien connus et maˆıtrise´s, et
plusieurs applications pratiques ont e´te´ imagine´es. Parmi ces applications, celle du
controˆle de la couche limite laminaire par la modiﬁcation de la ge´ome´trie des parois
d’un proﬁl ae´rodynamique a e´te´ choisie pour continuer l’exploration technologique.
Pour valider le niveau TRL3, la technologie devait passer par les e´tapes suivantes : une
e´tude nume´rique pour mettre la technologie en situation dans son contexte et ensuite
une e´tude expe´rimentale pour valider physiquement les pre´dictions de la simulation.
La contribution de l’e´quipe de l’E´cole Polytechnique a e´te´ principalement concentre´e
sur ces e´tapes.
Dans le pre´sent me´moire, la proce´dure d’optimisation ae´rodynamique utilisant un
mode`le ge´ome´trique du proﬁl, telle qu’e´labore´e par Page`s a e´te´ reprise et ce travail
a abouti a` une me´thode ﬂexible et robuste permettant d’obtenir eﬃcacement des
formes optimales ne ne´cessitant pas de corrections postoptimisation. Cette proce´dure
a e´te´ de´taille´e dans le second chapitre du me´moire. Les notions essentielles a` la
compre´hension du sujet ainsi que les objectifs du me´moire ont e´te´ pre´sente´s dans
le premier chapitre. Au troisie`me chapitre, deux approches d’optimisation de l’aile
adaptable ont e´te´ de´taille´es, teste´es et compare´es. L’approche multidisciplinaire inte´-
grant l’outil de simulation ae´ro-structurel de´veloppe´ en collaboration avec l’e´quipe
du LAMSI (E´TS) a de´montre´ sa supe´riorite´ par rapport a` l’approche se´quentielle
classique consistant a` reproduire des proﬁls ge´ome´triques pre´alablement optimise´s.
Enﬁn, au quatrie`me chapitre, la proce´dure de tests en souﬄerie a e´te´ expose´e et les
mesures expe´rimentales ont e´te´ confronte´es aux re´sultats de simulations nume´riques.
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La re´ussite technique et scientiﬁque des essais en souﬄerie a permis de valider le
niveau TRL3 et de tester le syste`me d’aile adaptable avec un controˆle en boucle
ferme´e. Cette dernie`re e´tape e´tait une exploration vers le niveau TRL4. L’objectif du
projet CRIAQ 7.1 a donc e´te´ atteint. La contribution de ce projet de maˆıtrise dans
cette re´ussite est pre´sente´e dans la prochaine section.
Re´alisations et contributions
Le code d’optimisation ge´ome´trique existant a e´te´ comple`tement remanie´ pour
adopter une structure modulaire capable de recevoir diﬀe´rents mode`les de peau ﬂexi-
ble et e´galement des ajouts au niveau du code d’analyse de l’e´coulement. Les parame`-
tres de re´glage de l’algorithme d’optimisation ge´ne´tique ont e´te´ adapte´s au proble`me
pour ame´liorer l’eﬃcacite´ de la recherche de l’optimum. Plusieurs mode`les ge´ome´tri-
ques de peau ﬂexible ont e´te´ teste´s. La solution qui a e´te´ imple´mente´e est une courbe
de Be´zier de´ﬁnie par des points de controˆle. Cette solution s’est montre´e beaucoup plus
performante que les interpolations par courbes Spline cubiques, B-Spline ou NURBS
teste´es auparavant. L’utilisation de la courbe de Be´zier de´ﬁnie par des points de
controˆle permet un ajustement tre`s ﬁn et stable de la courbe. Ces qualite´s sont es-
sentielles pour l’utilisation d’un mode`le dans un processus d’optimisation. De plus, la
formulation qui a e´te´ code´e a permis un respect exact de la continuite´ d’ordre deux
entre la partie rigide et ﬂexible de l’aile. Pour comple´ter l’analyse de l’e´coulement, une
proce´dure de caracte´risation de la stabilite´ de la couche limite laminaire a e´te´ cre´e´e
et imple´mente´e. Cette proce´dure, base´e sur le crite`re de Michel, permet d’associer un
scalaire a` la qualite´ de la stabilite´. Cet indice a e´te´ utilise´ pour de´ﬁnir la robustesse
des solutions obtenues par optimisation et ainsi orienter l’optimisation vers des solu-
tions plus robustes. L’e´tude a e´galement montre´ la possibilite´ d’introduire l’indice de
stabilite´ dans la fonction objectif de l’optimisation. Finalement, les proﬁls optimaux
de la base de donne´es ont e´te´ obtenus en imposant une contrainte sur le gradient de
pression.
Dans la seconde e´tape du projet, la structure du code d’optimisation a permis d’inte´-
grer facilement le module de calcul ae´ro-structurel. Les optimisations multidisci-
plinaires ont permis une ame´lioration des performances de l’aile de 3 a` 4 % par
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rapport a` l’approche classique.
Enﬁn, lors de la dernie`re e´tape du projet, la pre´paration des campagnes d’essais en
souﬄerie et l’implantation des corrections de donne´es par des formulations empiriques
obtenues dans la litte´rature et valide´es par une simulation de l’e´coulement dans la
souﬄerie ont permis d’obtenir des donne´es de souﬄerie exploitables. Ces donne´es ont
pu valider les outils de simulation et le concept d’aile adaptable pour controˆler la
couche limite laminaire.
Suggestions d’e´tudes comple´mentaires
Les proﬁls optimise´s ge´ome´triquement pre´sente´s au deuxie`me chapitre subissent
une forte recompression a` la ﬁn de la peau ﬂexible. Le code d’analyse de l’e´coulement
n’a pas pe´nalise´ cette recompression au niveau de la traˆıne´e et l’optimisation a abouti
a` ces solutions. Cette recompression risque en re´alite´ de provoquer un de´collement
turbulent ge´ne´rant une forte augmentation de traˆıne´e. Il serait donc ne´cessaire d’anal-
yser les proﬁls avec une autre approche de simulation aﬁn de confronter les re´sultats
de traˆıne´e obtenus. Pour limiter la recompression des proﬁls ge´ne´re´s par optimisation,
il est possible d’agir simplement sur la borne infe´rieure de la variable de tension de
tangence. En augmentant cette borne, la possibilite´ ge´ome´trique de cre´er une forte
recompression sera atte´nue´e et le risque d’un de´collement pourra eˆtre e´carte´.
L’outil de caracte´risation de la qualite´ de la marge de stabilite´ qui a e´te´ de´veloppe´ s’est
montre´ tre`s a` l’aise pour donner une ide´e de la robustesse des solutions. L’inte´gration
de cette caracte´ristique dans la fonction objectif a abouti a` des re´sultats tre`s inte´res-
sants. Cette approche me´riterait d’eˆtre approfondie, et ne´cessite, pour eˆtre utilise´e de
fac¸on ﬁable, une validation.
Pour pre´parer les essais en souﬄerie, une simulation de l’e´coulement a e´te´ re´alise´e
et est pre´sente´e en annexe B. Les maillages ont e´te´ re´alise´s pour sept angles d’at-
taque diﬀe´rents, et la re´solution visqueuse turbulente de l’e´coulement a e´te´ pousse´e
jusqu’a` un niveau e´leve´ de convergence. Ce travail a permis de valider l’aspect 2D de
l’e´coulement et de conﬁrmer certains facteurs de correction de donne´es. Cependant,
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il est possible de tirer encore beaucoup d’informations pre´cieuses de ces calculs. Une
e´tude de ces re´sultats en e´troite collaboration avec le IRA-CNRC pourrait aboutir a`
une excellente caracte´risation de la souﬄerie dans sa conﬁguration d’analyse de proﬁl
2D.
Suggestions pour de futurs travaux
Lors de la mode´lisation de la peau ﬂexible par une courbe de Be´zier, l’imple´menta-
tion de la caracte´ristique rationnelle (courbe de Be´zier rationnelle) n’a pas e´te´ ne´ces-
saire. Dans la possibilite´ d’exploiter cette mode´lisation dans le domaine de vitesses
transsoniques, il sera ne´cessaire d’ajouter cette option et d’inclure les poids des points
de controˆle aux variables d’optimisation. La non-uniformite´ pourrait e´galement eˆtre
une option a` inte´grer aﬁn de controˆler localement la courbe dans certaine zone.
De plus, les dernie`res sections des deuxie`me et troisie`me chapitres ont montre´ que
le gain de performance de la technologie adaptable par rapport a` une aile rigide
e´tait faible dans le domaine restreint de l’e´tude actuelle (Mach entre 0.2 et 0.35 et
incidence entre -1˚ et 2˚ ). Dans une prochaine e´tude, il serait essentiel d’e´largir le
domaine d’utilisation de l’aile adaptable aﬁn de pouvoir exploiter le plein potentiel
de l’aile et ainsi justiﬁer l’investissement dans cette technologie prometteuse, mais
couˆteuse. L’e´largissement au domaine de vitesses transsoniques permettrait sans au-
cun doute d’arriver a` cette conclusion. E´tant un nouveau domaine, l’adaptabilite´ de
forme pourrait progressivement amener de nouvelles perspectives pour l’aviation. Par
conse´quent, la mission et la technologie adaptable devraient eˆtre pense´es comme un
tout de`s la de´ﬁnition conceptuelle de l’ae´ronef.
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ANNEXE A
CRITE`RE DE TRANSITION LAMINAIRE A` TURBULENT DE MICHEL
Le crite`re de Michel a e´te´ de´veloppe´ par le chercheur de l’ONERA du meˆme nom
en 1951. La me´thode de Michel de´termine la position de la transition a` partir de
la distribution de pression laminaire et d’un crite`re empirique. La formulation du
crite`re fait suite a` de multiples essais expe´rimentaux. Le crite`re est valide pour les
e´coulements dont le nombre de Reynolds est supe´rieur a` un million et permet de
de´terminer la position de la transition et/ou de la se´paration de la couche limite.
Lorsque le nombre de Reynolds est e´leve´ la transition apparaˆıt avant la se´paration.
La se´paration est donc turbulente. Cependant il peut arriver que, pour des nombres de
Reynolds plus faible, une se´paration laminaire avec recollement laminaire apparaisse,
dans ce cas la transition turbulente apparait apre`s la se´paration. Pour les nombres de
Reynolds conside´re´s ici, on suppose que la transition apparaˆıt avant une e´ventuelle
se´paration de la couche limite et que dans le cas contraire la se´paration de´clenche la
transition (recollement turbulent de la couche limite).
Le crite`re se de´ﬁnit comme suit :
�

Reθtransition = 1.174(1 +
22.4
Restransition
) ∗Res0.46transition
Res = Ue�s)∗s
ν
(A.1)
Avec Ue(s) la vitesse locale a` l’abscisse s et s l’abscisse curviligne le long de la surface
du proﬁl de´butant au point de stagnation et se dirigeant vers le bord de fuite en
longeant la surface du proﬁl.
Selon ce crite`re, la couche limite est laminaire lorsque le nombre de Reynolds base´
sur l’e´paisseur de la quantite´ de mouvement Reθ est infe´rieur au crite`re Reθtransition .
La transition apparait lorsque les courbes se croisent (le Reynolds teta est e´gale au
crite`re de Michel). Une explication sche´matique est donne´e sur la ﬁgure A.1.
Re´fe´rence : Michel, 1951 ; Crabtree, 1958 ; Cebeci et al., 2005.
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Figure A.1 Crite`re de Michel
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ANNEXE B
CALCUL CFD �3D) SIMULANT L’E´COULEMENT AUTOUR DE LA
MAQUETTE DANS LA SOUFFLERIE
Ge´ome´trie et simpliﬁcations
L’objectif de ce calcul est de simuler l’e´coulement autour la maquette installe´e dans
la souﬄerie. Cette simulation permet d’e´tudier l’existance d’un e´coulement 2D sur
l’envergure de l’aile et d’e´valuer les corrections de souﬄerie.
Pour ce calcul, seule la veine d’essai et la maquette ont e´te´ mode´lise´es. Le reste du
circuit ferme´ de la souﬄerie dont le collecteur et le diﬀuseur ne sont pas mode´lise´s.
La longueur de la veine a e´te´ augmente´e par rapport a` sa taille re´elle aﬁn d’e´loigner
les conditions limites (entre´e et sortie de l’air) de l’aile. L’aile a e´te´ mode´lise´e selon
la ge´ome´trie du proﬁl de re´fe´rence. Les barrie`res de couche limite sont mode´lise´s par
une surface imperme´able d’e´paisseur nulle. Les ﬁnes tiges utilise´es pour rigidiﬁer la
ﬁxation des disques de bout d’aile ne sont pas mode´lise´es. Hormis les pre´ce´dentes sim-
pliﬁcations, tous les autres de´tails de l’aile, du montage et de la souﬄerie sont repris
avec les dimensions et les formes re´elles. Le proble`me pre´sente un plan de syme´trie.
Pour re´duire le temps de calcul, seule la moitie´ du proble`me est mode´lise´ et une con-
dition de syme´trie est applique´e (voir ﬁgure B.1).
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Figure B.1 Ge´ome´trie mode´lise´e pour la simulation
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De´coupage de l’espace
Il a e´te´ de´cide´ de re´aliser un maillage structure´. Ce type de maillage permet no-
tamment de controˆler pre´cise´ment la qualite´ des mailles et leur nombre (ceci est une
caracte´ristique importante lorsque la me´moire des ordinateurs est faible, c’est a` dire
1.75Go). La re´alisation d’un maillage de ce type ne´cessite un de´coupage spe´ciﬁque
de l’espace. La ﬁgure B.2 montre les diﬀe´rents volumes qui ont e´te´ ge´ne´re´s aﬁn de
permettre le maillage.
Figure B.2 De´coupage de l’espace
Maillage
Le maillage structure´ a e´te´ pre´pare´ avec le logiciel GAMBIT et comporte 1.57 million
de cellules. La ﬁgure B.3 pre´sente un aperc¸u de ce maillage.
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Figure B.3 Maillage de l’espace autour de l’aile
Re´solution de l’e´coulement
Le solveur FLUENT a e´te´ utilise´ pour re´soudre l’e´coulement dans la souﬄerie. Les
e´quations de Navier-Stokes sont re´solues (RANS) en utilisant le mode`le de turbulence
K-Omega standard avec des lois de paroi. Ce mode`le de turbulent permet la simulation
des e´coulements de´tache´s qui se produisent notamment en arrie`re des care´nages. En
comparaison avec d’autres mode`les, celui-ci pre´sentait la convergence la plus rapide.
L’utilisation d’une loi de paroi permet de limiter le nombre de mailles, e´tant de´ja` a`
la limite des capacite´s des ordinateurs disponibles.
Convergence et performance du maillage
Le calcul ne´cessite environ 2400 ite´rations pour aboutir a` une convergence des re´sidus
144
de 10�6 (1000 fois moins que le niveau de convergence recommande´ par Fluent par
de´faut). Le calcul subit une convergence nette comme le montre la ﬁgure B.4.
Figure B.4 Courbes de convergence
L’approche utilise´e pour traiter l’e´coulement pre`s des parois est celle du nombre de
Reynolds e´leve´ (High Reynolds Number, ou fonction de parois). Cette approche est
valide pour des Y+ au centre de la premie`re maille supe´rieurs a` 30. En ge´ne´ral, il est
e´galement recommande´ que les Y+ soit infe´rieurs a` 500. La documentation de Fluent
est plus conservative et conseille de ne pas de´passer 300.
La ﬁgure B.5 trace les valeurs de Y+ selon la corde de l’aile pour le cas ou` la vitesse
d’e´coulement est la plus e´leve´e soit 100m/s. Les Y+ sont infe´rieurs a` 350, ce qui est
relativement e´leve´ mais acceptable.
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Figure B.5 Valeurs de Y+ selon la corde de l’aile
Re´sultats
La ﬁgure B.6 pre´sente une cartographie de la pression dynamique dans le plan de
syme´trie de la souﬄerie. Cette visualisation de l’e´coulement montre la pre´sence de
l’eﬀet bouchon qui acce´le`re l’e´coulement arrivant sur la maquette.
La ﬁgure B.7 pre´sente une visualisation des lignes de courant en arrie`re de l’aile.
Celle-ci montre que le sillage de l’aile est relativement peu inﬂuence´ par le sillage
des care´nages. Les disques de bout d’aile ne sont pas repre´sente´s pour des raisons de
clarte´ dans la ﬁgure.
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Figure B.6 Pression dynamique dans le plan de syme´trie de la souﬄerie
Figure B.7 Lignes de courant en arrie`re de l’aile
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ANNEXE C
MESURE EXPE´RIMENTALE DU COEFFICIENT DE TRAIˆNE´E D’UNE
SECTION PAR L’ANALYSE DES PRESSIONS DANS SON SILLAGE
La traˆıne´e 2D d’un proﬁl d’aile peut eˆtre calcule´e par l’analyse de l’appauvrisse-
ment de la quantite´ de mouvement dans le sillage de l’aile. La comparaison en terme
de quantite´ de mouvement se fait a` partir des mesures de pressions totales (pressions
d’arreˆt) et de pressions statiques a` l’inte´rieur et a` l’exte´rieur du sillage de l’aile. L’in-
strument utilise´ est un peigne de prises de pression d’arreˆt et statique. Le peigne est
compose´ d’une se´rie de tubes aligne´s. Chaque tube mesure la pression d’arreˆt dans
un plan perpendiculaire a` l’envergure de l’aile. La traverse de tubes de pression to-
tale est comple´te´e par un nombre restreint de prises de pression statique re´parties le
long du peigne. La position des tubes doit eˆtre connue pre´cise´ment aﬁn de pouvoir
inte´grer correctement le proﬁl de pression d’arreˆt. L’instrument doit eˆtre positionne´
face au sillage a` une distance suﬃsante pour contenir l’ensemble du sillage et une
partie exte´rieure a` celui-ci. Pour augmenter la pre´cision, le sillage doit eˆtre visible
par le plus grand nombre de tubes possible. Cela permet d’augmenter la re´solution
lors de l’inte´gration du proﬁl de pression. Pour les essais, le peigne a e´te´ positionne´
a` une distance e´quivalente a` une corde en arrie`re de l’aile. La re´fe´rence Pope (1984)
indique que le peigne doit eˆtre positionne´ au moins a` 0.7 corde en arrie`re du bord de
fuite pour permettre au sillage de revenir approximativement a` la pression statique
du tunnel. Les photographies de la ﬁgure C.1 montrent l’instrument utilise´ et son
montage en arrie`re de l’aile.
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Figure C.1 Photographies du montage du peigne de tube de pression
Le coeﬃcient de traˆıne´e de la section de l’aile est alors donne´ par l’e´quation :
�

Cd = 2
�
(
�
q
q�
− q
q�
)dy
c
Cd = coefficient de traˆıne´e 2D de la section d�aile conside´re´e
q = pression dynamique locale
q0 = pression dynamique locale de re´f e´rence prise a` l
�exte´rieur du sillage
c = corde de l�aile
(C.1)
Le peigne utilise´ posse´de quatre prises de pression statique. La moyenne des quatre
valeurs a e´te´ utilise´e pour obtenir la pression statique de re´fe´rence. La pression totale
de re´fe´rence a e´te´ obtenue en calculant la moyenne des valeurs de pression d’arreˆt
mesure´es par les tubes se trouvant en dehors du sillage. La pression dynamique a
ensuite e´te´ obtenue en soustrayant la pression statique de re´fe´rence a` la pression
totale. L’inte´gration du proﬁl de pression dynamique locale a e´te´ eﬀectue´e a` partir
d’une interpolation par fonction Spline des pressions mesure´es dans le sillage (voir
ﬁgure C.2).
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Figure C.2 Graphique illustrant la me´thode de calcul du Cd
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ABSTRACT
This paper presents the boundary layer transitional ﬂow behaviour past a morph-
ing experimental wing. The objective of the present investigation is to reduce aero-
dynamic drag through laminar-turbulent transition location delay to promote large
laminar region on the wing surface. The airfoil shape conﬁgurations of the adaptable
part of the wing were optimized to extend the laminar ﬂow on the upper surface of the
airfoil. The optimizations were preformed with two diﬀerent approaches. The classical
approach uses a mathematical curve to model the ﬂexible part. The multidisciplinary
approach integrates the ﬁnite element model of the adaptable wing structure into
the aerodynamic optimization process. The latter approach avoids the diﬃcult task
of reproducing the geometric representations of the airfoils, leading to the optimum
performances oﬀered by the morphing wing system. The optimizations are performed
for various subsonic incompressible regimes using the computational ﬂuid dynamics
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code Xfoil (Drela 2006) and the structural analysis software ANSYS coupled with a
genetic optimization algorithm (Genial v1.1). Simulation and experimental results are
presented and show that the morphing system is able to delay the transition location
downstream by up to 30% of the chord length and to reduce the airfoil drag by up
to 22%. Infra red maps and unsteady pressure frequency spectra measured on of the
upper surface of the wing are also presented and show the laminar run extension.
INTRODUCTION
The main stages of transport aircraft ﬂights are take-oﬀ, climb, cruise and land-
ing. At each of these stages the aircraft is required to ﬂy under diﬀerent conditions
and under safety and fuel consumption constraints. As the conditions change, a sin-
gle aerodynamic conﬁguration cannot be optimized for various ﬂight conditions. In
practice, the wing airfoil section is designed for cruise (high speed design), and then
the airfoil is adapted with ﬂaps and other retractable aerodynamic elements to enable
take-oﬀ, climb and landing (low speed design). In the case of long-range aircraft, the
cruise phase is the most important in terms of fuel consumption and thus has the
greatest potential for improvement. This phase is characterized by the speed, altitude
and weight of the aircraft. Because an aircraft can be used for diﬀerent purposes, these
characteristics are variable from one mission to another. Even during the same ﬂight,
the weight is continuously changing because the fuel stored in the aircraft is being
consumed. For the cruise phase, the designers of the aircraft would ﬁnd a compro-
mise within the substantial range of ﬂight conditions. A compromised design may be
optimum for an average ﬂight condition but there would be high savings in operating
costs if the aerodynamic performance was optimal at all times during the cruise phase,
which is the main objective of the morphing airfoils. The possibility of changing the
airfoil shape allows the control of the laminar boundary layer. By extending the range
of the laminar region over the wing surface, the friction drag, representing about 50%
of the total drag, in subsonic ﬂight, can be reduced substantially. Understandably,
since the engine thrust must compensate for the aircraft drag to maintain the cruise
speed, the morphing system will decrease the fuel consumption, operating costs, and
carbon dioxide emissions while increasing the range of the aircraft.
The aim of the project is to show that laminarity of the boundary layer can be
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controlled by a real-time adaptable wall technique during a wind tunnel test. The
research project is limited to 2-dimensional subsonic incompressible ﬂow (Mach num-
bers from 0.2 to 0.35), and concentrates on cruise phase conditions (involving low
angles of attack : -1 to 2 degrees). The morphing wing to be tested in the wind
tunnel requires a controller, a database containing aerodynamic conditions and the
corresponding optimum conﬁgurations. Because the actuation of the morphing wing
system should not aﬀect the ﬂight aerodynamic performance, the morphed wing would
have the same lift coeﬃcient as the non-morphed wing. In other words, the optimiza-
tions of the airfoil have to be performed at given lift coeﬃcients. In this paper, two
diﬀerent theoretical approaches are explored to ﬁnd the optimum wing conﬁgurations
for low drag performance. Also, wind tunnel experiment is performed to validate the
two approaches.
Optimization Approaches
Basic concept of airfoil shape optimization
The optimization of an airfoil shape can be realized with an optimization algorithm,
a model of the morphing part of the airfoil and an aerodynamic solver. The optimizer
provides a set of variables to be tested. The variables represent a conﬁguration for the
adaptable shape and allow a model of the morphing system to generate the airfoil ge-
ometry that corresponds to the conﬁguration. The aerodynamic solver calculates the
ﬂow over the airfoil and returns the performance to the optimizer. After a suﬃcient
number of evaluations, the optimization algorithm leads to an optimum conﬁguration.
Classical approach
A classical method for optimizing the shape of the morphing wing would be to op-
timize the airfoil geometry using a mathematical representation of the ﬂexible part
such as Bspline or NURBS curves. The advantage of this approach is that the design
and the numerical model of the morphing system are not required. The airfoil geome-
tries obtained from this approach were used to give the design envelope of possible
shapes. The disadvantage of this approach is that it is diﬃcult to reproduce the op-
timized geometry using the morphing wing system due to structural constrains. As
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the boundary layer is very sensitive to small variations in the curvature of the airfoil,
the airfoil produced is of lower performance than mathematical representation.
Multidisciplinary approach
The multidisciplinary approach is based on the integration of the aero-structural
model of the morphing system into the optimization process. The diﬃcult task of re-
producing optimum geometry is then eliminated because the conﬁguration settings of
the morphing wing become the optimization variables. The multidisciplinary approach
leads to the best shapes that the system can produce. The two major inconveniences
are the necessity of an accurate aero-structural model and the large computation ef-
forts required to run the aero-structural calculation for each evaluation [6].
Wind tunnel model
The 2D base (reference) airfoil of the experimental morphing laminar wing is the
WTEA airfoil which is similar to a family of natural laminar ﬂow-capable, supercrit-
ical airfoils [1] having a maximum thickness/chord ratio of 16%. The wind tunnel
model is a rectangular plan form wing designed to span the test section and has an
aspect ratio of 2.
Figure D.1 Morphing wing section.
As the ﬂow laminarity is expected to cover most of the upper surface of the airfoil, the
adaptable wall was designed to cover this region from 3% to 70% of the chord length
(Fig. D1).The morphing behaviour of the upper surface is provided by two shape
memory alloys actuators (SMA) located inside the wing box at 25.3% and 47.6% of
the chord. The overall stiﬀness and integrity of the experimental wing is provided by
the rigid wing body. The front and rear edges of the adaptable wall are connected to
the rigid body in such a way that ensures proﬁle tangency continuity, accommodates
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shape modiﬁcations and sustains aerodynamic forces. The result is a ﬂush-glued joint
near the leading edge and a sliding-plane link at the aft end including a compensation
spring leaf placed between ﬂexible and rigid structures (Fig.D1). The morphing wing
works as follows : according to the ﬂow condition changes, a controller commands
the actuators to modify the proﬁle to increase the laminarity of the boundary layer.
Finding the optimum conﬁguration for the airfoil shape for given ﬂight conditions is
a diﬃcult task. Numerical calculation of the shape, ﬂow analysis and an optimization
algorithm must be run. As this task involves computational eﬀort, the methodology
is to build a database in which the optimal conﬁgurations for wind tunnel ﬂow con-
ditions are saved.
Simulation tools
Structural model of the wing
The design has been done by the E´cole de Technologie Supe´rieure of Montreal. To
assist the design the CAD software CATIA V5 has been used. A low-modulus unidi-
rectional carbon and 2 x 2 twill woven hybrid carbon/Kevlar composite laminate has
been chosen for the adaptable wall. The ANSYS ﬁnite element package was used to
build a model for the behaviour of this composite skin. The model has been previ-
ously validated in its ability to evaluate wing shape change and force against actuator
stroke [2]. Using this, FE analyses identiﬁed the two most important design variables :
the number of plies and the number of actuators. Considering maximization of the
laminar ﬂow due to wing morphing and minimization of the strain energy required
for this morphing as two design objectives, a multi-criteria optimization led to the
selection of a design arrangement of the active structure : number of composite plies
and actuators [3].
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Figure D.2 Finite element model of the active structure.
Aerodynamic solver
The ﬂow analyzer is a panel method coupled with a viscous boundary layer cor-
rection (Xfoil code). The code Xfoil was developed by Mark Drela in the 1980’s to
analyse and design subsonic airfoils. During the viscous calculation Xfoil predicts the
laminar to turbulent transition location using the e to the N method (Cebeci, Shao
et al. 2005). The critical value of N (Ncrit) has a great inﬂuence on the prediction of
the transition and it is strongly related to the level of turbulence in the free stream
ﬂow. For an aircraft in the atmosphere the value of Ncrit is around 12 to 14. For a
wind tunnel Ncrit is much smaller (6 to 8). In the present investigation, the value
of Ncrit was set to 7 to match the turbulence level T=0.14% measured in the wind
tunnel. The drag coeﬃcient Cd is obtained by applying the Squire-Young formula at
the last point in the wake [4]. The Cd calculated by Xfoil is then a total viscous drag
that is inﬂuenced by the transition location.
Xfoil code was chosen because it allows a fast calculation of the ﬂow and provides
acceptable accuracy. The rapidity of the ﬂow analysis is crucial while using an opti-
mization algorithm because of the large number of tests. Moreover, Xfoil is able to
run calculations at a given lift coeﬃcient which allows the angle of attack to be a
result of the analysis rather than an additional variable in the optimization.
Coupled aerodynamic and structural solver
The morphing part of the airfoil is structurally ﬂexible. The deformations due to
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aerodynamic load, essentially the pressure distribution, are not negligible. As the
stability of the boundary layer is very sensitive to small changes in shape, the aero
structural resolution of the ﬂow is necessary to estimate the real performance of the
wing conﬁgurations. Using a batch ﬁle called by a user function, the ANSYS model
launches the ﬂow analyser Xfoil with a ﬁrst calculation of the geometry. Xfoil cal-
culates the ﬂow and returns the pressure distribution to ANSYS (Fig. D2). A new
structural analysis of the skin deformation is done using the updated pressure load.
This process is repeated until convergence of the geometry is reached. A small num-
ber of iterations were necessary and the use of relaxation methods is not relevant.
Five iterations were suﬃcient for an acceptable level of convergence for the severe
aerodynamic load case corresponding to Mach=0.35 and cl=0.6006 (Fig. D3).
Figure D.3 Aero-structural convergence of the active structure for Mach=0.35 and
cl= 0.6006 with actuator stroke Y1= 5.90 mm and Y2= 6.77 mm.
Figure D4 shows the diﬀerence between a simple aerodynamic simulation and an
aero-structural simulation. The distortion of the ﬂexible skin due to the pressure dif-
ference between the wing interior (atmospheric pressure) and the exterior is clearly
identiﬁable. When the aerodynamic load is applied, three bumps appear on the airfoil
surface between the four attachment interstices. This deformed shape has a large im-
pact on the velocity proﬁle because it accelerates and decelerates the ﬂow as it passes
over the upper surface. As a result of this change in velocity, the pressure distribution
exhibits the same three bumps.
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Figure D.4 Simple aerodynamic simulation and aero-structural simulation (pressure
distribution and geometry) of the un-morphed wing, Mach=0.35 and Cl= 0.3215.
Optimization Tool
Code architecture
The main code is subdivided into three programs. The ﬁrst part performs the pre-
optimization work ; using the given ﬂight conditions, the aerodynamic performances
of the reference airfoil are calculated with Xfoil. The information is written into a
text ﬁle for future statistical purpose and the lift coeﬃcient is saved as a reference
lift coeﬃcient (clrf). To complete the statistical data, an aero-structural calculation
is done at the clrf on the un-morphed airfoil (zero displacement of the actuators).
This ends the pre-optimization subroutine. The clrf is transferred to optimizer. This
second subroutine of the code is composed of the optimization algorithm coupled with
the aero-structural analyser and a performance calculator function. The optimization
algorithm provides solutions to be tested. The aero-structural analyser calculates the
aerodynamic performances of the wing conﬁguration and provides the data to the per-
formance calculator. The performance, called ﬁtness when using genetic algorithm, is
returned to the optimization algorithm. The optimizer used the ﬁtness of each tested
individual to provide the new set of variables and to progress towards the global op-
timum individual. Once the optimizer converges to an optimum or has completed the
maximum number of evaluations, the optimization process stops and the best set of
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variables is sent to the last subdivision of the code for post optimization operations.
During this third part, a detailed aerodynamic analysis is completed on the optimum
conﬁguration, and output ﬁles are written.
optimization algorithm
The optimizer used is a genetic algorithm-based optimization code (Genial, devel-
oped in 1998 by Henrik Widell). Genetic algorithms are eﬃcient and well known for
their abilities to ﬁnd global optimum. They use techniques inspired by evolutionary
biology such as inheritance, mutation, selection and crossover. The vocabulary used
to describe genetic algorithms is related to human evolution. An “individual” is a set
of variables that deﬁne one possible solution, a “population” regroups individuals and
a “generation” represents the individuals at a given time. To start the research of the
optimum, Genial generates randomly an initial population. Each individual is anal-
ysed and the performance, also called ﬁtness, is evaluated. Once the initial population
is built, the algorithm repeats the following steps until termination (convergence or
limited number of evaluations) :
– Select the best individuals to reproduce
– Build a new generation through crossover and mutation, and gives birth to the
oﬀspring
– Evaluate the individual ﬁtness of the oﬀspring
– Replace the worst individuals of the population with oﬀspring
Optimization settings
A wing conﬁguration is deﬁned by the following variable : Mach number (M), Reynolds
number (Re), angle of attack (AoA), ﬁrst actuator displacement (Y1) and second
actuator displacement (Y2). The ﬂight conditions for which the morphing wing is
optimized are deﬁned by M, Re and a lift coeﬃcient (Cl). Since Xfoil is able to run a
calculation at a given Cl, the AoA is obtained as a result of the aero structural anal-
ysis. The remaining variables Y1 and Y2 (actuator positions) are the optimization
variables. Because the actuators have limited displacement capabilities, the research
area for these two variables is constrained. The objective of the optimization is to
reduce the drag by increasing the laminar run over the airfoil. Since Xfoil takes the
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friction drag into account in the calculation of the total Cd, it was found that a ﬁtness
function based on the total drag was an eﬃcient way of reducing the friction drag by
increasing the extent of the laminar zone while keeping the pressure drag low.
The following ﬁtness function was used : F = Cd
For the optimization the initial population size used was made of 30 “individuals”
and the maximum number of evaluations was set to 400. This setting allows at least
12 generations, however, in most of the cases an optimum was found before the 6th
generation.
Optimization results
The optimization codes based on both the classical and the multidisciplinary ap-
proach appeared to be very robust and were able to ﬁnd an optimum solution for
the database cases. A case is deﬁned by aerodynamic conditions : ﬂow speed and lift
coeﬃcient. The ﬂow speed is represented by the Mach number. Since the wind tun-
nel used is not pressurized, the Reynolds number is directly associated to the Mach
number. To be able to assess the reduction in drag, the optimizations were processed
for given lift coeﬃcients. The lift coeﬃcients, used to deﬁne the optimization cases,
correspond to the lift coeﬃcients of the un-morphed (original) airfoil at given angle of
attack from -0.5˚ to 2˚ . The optimum solution shows sizable reductions in drag and an
increase in the laminar boundary layer range. The gain is greatest for lift coeﬃcients
that imposed higher angles of attack : a reduction of 25% in the total drag and a
laminar boundary layer covering an additional 29% of the airfoil chord. The results
obtained using the multidisciplinary approach are 3 to 5
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Figure D.5 Flow laminarity extent and drag coeﬃcients for un-morphed and mor-
phed airfoils, Mach = 0.275, Re = 3.1 million.
For the classical approach, optimum geometric airfoils were found using a BSpline
model of the ﬂexible part [5]. The laminar run over the upper surface of these airfoils
was extended to an average of 60% of the chord length. The morphing wing model,
to be tested in the wind tunnel, was designed with a ﬂexible skin and two actuators.
Using the aero-structural model of the wing, the performance of the system could
be evaluated in the morphed shape under aerodynamic loads. The aerodynamic load
aﬀects the shape of the adaptable skin. The small displacements create changes in the
curvature and cause ﬂuctuations of the pressure. The disturbed pressure distribution
creates instabilities within the boundary layer and larger unfavourable positive pres-
sure gradients. For theses reasons the laminar to turbulent transition appears earlier.
Figure D6 shows the pressure distribution for the geometric optimum and the morph-
ing wing. In the case presented, the inability to accurately reproduce the shape causes
a loss of 12% chord of laminar run. The multidisciplinary approach to optimization
used reduces the improper reproduction error inherent to the classical approach. Fig-
ure D7 shows a comparison between the original airfoil, the geometric optimum airfoil
and the morphed airfoils optimized using the two diﬀerent approaches.
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Figure D.6 Aero-structural results for the reproduction of the optimized geometry
(coupled ANSYS/XFOIL simulation).
Figure D.7 Simulations results of the pressure distributions and transitions locations
(upper side), original airfoil, optimized (classical approach and multidisciplinary ap-
proach) ; M=0.275, Cl=0.375 (alfa=0˚ ).
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The pressure distribution on the upper surface of the un-morphed airfoil shows
an important peak caused by a large acceleration of the ﬂow after the leading edge.
The pressure drop extends to 10% of the chord length. From 10% to 25% of the chord
the pressure rises rapidly, creating instabilities within the boundary layer. Xfoil pre-
dicts the transition to appear at 21% of the chord which is 11% after the pressure
peak. After multidisciplinary optimization the morphed solution shows an increase
of the laminar run of 29% of the chord length. Analysis of the pressure distribution
shows that the displacement of the ﬂexible skin permits a reduction of the leading
edge peak and the creation of a negative pressure gradient from 25% to 40% of the
chord. These two combined eﬀects delayed the transition behind the new favourable
pressure gradient. The total drag coeﬃcient was decreased by 22%. The optimized
shape was obtained by setting the ﬁrst actuator to 50% and the second to 90% of
their maximal range. The augmentation of the thickness of the airfoil causes a trend
to increase camber that increases the lift coeﬃcient which is compensated for by a re-
duction in the angle of attack of 0.66˚ . This reduction of the airfoil incidence also has
a beneﬁcial eﬀect on the pressure drag. In this case the augmentation of the pressure
drag caused by the thickening of the airfoil is largely compensated by the diminution
of the incidence because the calculation shows a diminution of the pressure drag of
30%.
Wind tunnel tests results
The wind tunnel tests were performed at the 2x3m atmospheric closed circuit wind
tunnel of the Institute for Aerospace Research of the National Research Council
Canada. The tunnel test section allows wind speed up to Mach=0.3 at atmospheric
pressure. The wind tunnel model is a rectangular plan form wing consisting of rigid
and ﬂexible parts. The rigid body was equipped with static pressure taps. The up-
per surface ﬂexible skin was instrumented with 16 Kulite transducers, for transition
detection. The sensors were installed on a diagonal line in order to avoid turbulent
contamination of the downstream sensors. The Kulite XCQ-062 series sensors are
used and they are 0.066 inch in diameter. They did not contaminate the ﬂow for
the tests conditions, except when leaking problems occurred. The sensors have a 5
psi diﬀerential pressure range with inﬁnitesimal resolution and a natural frequency
range up to 150 kHz. They were installed within a cavity buried below the ﬂexible
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skin surface and connected to the surface ﬂow through a mall pressure tap of 0.020
inch, to avoid ﬂow contamination. The data acquisition sampling rate was set to 10
kHz per channel over 16 channels due to acquisition system limitation of 160 kHz.
The laminar to turbulent transition was detected by analysing the unsteady signal
through Fast Fourier Transform (FFT) spectral decomposition. A rise in amplitudes
of the signals in the neighbourhood of 4 kHZ frequency indicates the occurrence of
the Tollmien-Schlichting waves that trigger the transition on the sensor location and
subsequently the turbulent ﬂow in the downstream of the sensor location. The RMS,
which is the standard deviation of the pressure signal values with respect to the mean
value for a high pass ﬁltered signal at 1 kHz, was used as a quantiﬁer of the pressure
signal variations amplitudes [7].
In addition, infra-red camera visualizations were performed to detect the transition.
The temperature diﬀerences detected by the infra red camera when the model is
heated and cooled by the air ﬂow allow the detection of the laminar boundary layer,
the transition and the turbulent boundary layer. The temperature of the model where
the boundary layer is turbulent is cooler because the thermal transfer between the
model surface and the air is more eﬃcient.
In the next section, the experimental results of three wind tunnel tests are presented.
The three tests were performed at Mach 0.25, Reynolds number of 2.84 million and at
lift coeﬃcient 0.58 (corresponding to 2 degree incidence for the original airfoil). The
morphing conﬁgurations tested are : (1) original un-morphed airfoil, (2) morphing
airfoil with the conﬁguration obtained using the classical approach for optimization
and ﬁnally (3) the morphing airfoil with the conﬁguration obtained using the multi-
disciplinary approach to optimization.
The transition was detected using the infra-red visualization for the original airfoil
and for the multidisciplinary optimized airfoil. The temperature maps are presented
in ﬁgure D8. For the airfoil optimized with the classical approach the transition was
detected using the Kulites unsteady pressure measurements. The frequency spectra
and RMS results are presented in ﬁgure D9.
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Figure D.8 Experimental visualization of the boundary layer using infra-red, left-
hand side : original airfoil, right-hand side morphed airfoil optimized with the multi-
disciplinary approach.
The infra-red maps show two dark V shapes characteristic of turbulent wedges,
caused by a leaking sensor and some roughness at the surface of the airfoil. Also
the SMA actuators at higher temperature can be clearly seen (25% chord and 48 %
chord), as well as the two diagonal lines of pressure sensors. The laminar to turbulent
transition can be easily identiﬁed : it has been highlighted in ﬁgure 8 using a dashed
red line. The transition location is straight and parallel to the wing span which indi-
cates that the ﬂow has a 2 dimensional behaviour in the region of interest.
The record of the unsteady pressure during the wind tunnel test of the morphed
conﬁguration (classical approach) is presented on the left-hand side of Fig. D9. The
Kulite sensor number 12, placed at 51% of the chord length detected the transition.
The augmentation of the ﬂuctuations amplitudes clearly appeared on the frequency
spectrum and the RMS curve present a net maximum for this sensor. Finally the pres-
sure distributions were measured and three conﬁgurations were compared as shown
in Fig. D10.The experimental pressure distributions show the same trend as the sim-
ulation results. The original airfoil has the large pressure peak at the leading edge.
The transition occurs at 25 % chord. The optimized airfoils have longer favourable
pressure gradients, to 31% chord for the classical approach and to 41% chord for the
multidisciplinary approach. As predicted, the multidisciplinary approach is superior,
transition occurring at 56% chord as opposed to 51% chord for the classical approach.
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Figure D.9 Experimental detection of the transition using Kulite transducers, mor-
phed airfoil optimized with the classical approach.
Figure D.10 Experimental measurements of the pressure distributions and transi-
tions locations (upper side), original airfoil, optimized (classical approach and multi-
disciplinary approach).
Conclusion
The objective of the present investigation was to study the behaviour of the boundary
layer for a morphing airfoil and ﬁnd optimum conﬁgurations to extend the laminar
run to reduce the drag. A classical and a multidisciplinary approach were explored
to build an eﬃcient optimization tool. The multidisciplinary approach was found to
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perform very well by adding a laminar run of 5% chord on average. The optimized
morphing wing conﬁgurations resulted in a signiﬁcant augmentation of the laminar
run (additional laminar run of 28% of the chord length) which in turn reduced the drag
(22%) compared to the un-morphed wing results. Because a major part of the airfoil
is composed of a ﬂexible skin, the geometry is highly dependent on ﬂow conditions
and structure behaviour. These two aspects were closely studied in a multidisciplinary
approach joining the aerodynamic and structure teams. Finally, experimental valida-
tions were performed in wind tunnel and showed the eﬀectiveness of the morphing
airfoil concept, which shows a strong conﬁdence in the predictions of the two theo-
retical approaches.
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ABSTRACT
This paper presents a multidisciplinary approach for the optimization of the shape
of a morphing wing system able to increase the laminar run on the upper surface of
the wing airfoil. This approach integrates the ﬁnite elements model of the adaptable
wing structure into the aerodynamic optimization process. The methodology avoids
the diﬃcult task of reproducing geometrical airfoils and leads to the optimum perfor-
mances allow by the morphing wing system. The optimization is performed for various
subsonic incompressible regimes using the ﬂow analysis code Xfoil (Drela 2006) and
the structural analysis software ANSYS coupled with a genetic optimization algorithm
(Genial v1.1). Results for 6 cases at Mach 0.35 are presented and show that the mor-
phing system is able to move the transition point rearward by up to 25� of the chord
length and to reduce the total drag by up to 17�. The pressure distribution and the
skin deformation are presented for three of these.
1.0 INTRODUCTION
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The main stages of a transportation aircraft ﬂight are take-oﬀ, climb, cruise and
landing. At each of these stages the aircraft is required to ﬂy under diﬀerent condi-
tions and under safety and fuel consumption constraints. As the conditions change,
a single aerodynamic conﬁguration cannot be optimum. In practice, the wing airfoil
is designed for cruise (high speed design), then the airfoil is adapted with ﬂaps and
other retractable aerodynamic elements to enable take-oﬀ, climb and landing (low
speed design). In the case of long-range aircraft, the cruise phase is the most impor-
tant in terms of fuel consumption and thus has the greatest potential for improvement.
This phase is characterized by the speed, altitude and weight of the aircraft. Because
an aircraft can be used for diﬀerent purposes, these characteristics are variable from
one mission to another. Even during the same ﬂight, the weight is continuously chang-
ing because the fuel stored in the aircraft is being consumed. For the cruise phase,
the designers of the aircraft must ﬁnd a compromise for the substantial range of con-
ditions. This compromised airfoil may be optimum for an average ﬂight condition
but there would be high savings in operating costs if the performance were optimal
at all times during the cruise phase. This is the goal of the morphing airfoils. The
possibility of changing the airfoil shape allows the control of the laminar boundary
layer. By extending the range of the laminar zone on the airfoil, the friction drag,
representing 50% of the total drag in subsonic ﬂight, can be reduced. Since the engine
thrust must compensate for the aircraft drag, the morphing system will decrease the
fuel consumption, operating costs, and carbon dioxide emissions while increasing the
range of the aircraft.
2.0 CONTEXT
The aim of the project is to show during a wind tunnel test that laminarity of the
boundary layer can be controlled by an adaptable wall technique. As the laminarity
is more aﬀected on the upper surface of the airfoil, the adaptable wall replaces this
region from 3% to 70% of the chord (Fig. E1).
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Figure E.1 Wing Section with the morphing wall system.
Because a major part of the airfoil is composed of a ﬂexible skin, the geometry is
highly dependent on ﬂow conditions and structure behavior. These two aspects have
to be closely studied in a multidisciplinary approach joining the aerodynamic and
structure teams.
2.1 Model for Wind Tunnel Test
The 2D base (reference) proﬁle of the experimental morphing laminar wing is similar
to a family of natural laminar ﬂow-capable, supercritical airfoils [1] having a maxi-
mum thickness/chord ratio of 16%. The wind tunnel model is designed to span the
test section and has an aspect ratio of 2. The morphing behavior of the upper surface
is provided by the actuators located inside the wing box at equidistance from the
ends of the ﬂexible skin. The overall stiﬀness and integrity of the experimental wing
is provided by the rigid wing body. The front and rear edges of the adaptable wall are
connected to the rigid body in such a way that ensures proﬁle tangency continuity,
accommodates shape modiﬁcations and sustains aerodynamic forces. The result is a
ﬂush-glued joint near the leading edge and a sliding-plane link at the aft end including
a compensation spring leaf placed between ﬂexible and rigid structures (ﬁg.E1). The
morphing laminar wing works as follows : according to the ﬂow condition changes, a
controller commands the actuators to modify the proﬁle to increase the laminarity of
the boundary layer. Finding the optimum conﬁguration for the airfoil shape for given
ﬂight conditions is a diﬃcult task. Numerical calculation of the shape, ﬂow analysis
and an optimization algorithm must be run. As this task involves computational ef-
fort, the methodology is to build a database in which the optimal conﬁgurations for
wind tunnel ﬂow conditions are saved.
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2.2 Objective of the Research
The objective of the research is to determine the optimal conﬁgurations for the mor-
phing wing that correspond to the diﬀerent aerodynamic conditions. 49 cases are
optimized for Mach numbers between 0.2 and 0.35 and ﬁxed lift coeﬃcients that
correspond to the lift of the non-modiﬁed airfoil at angles of attack from -1 to +2 de-
grees. This is a low speed compared to current aircraft cruise speed, but this project
is a ﬁrst step towards transonic (high speed) morphing wings. The incompressible
subsonic ﬂow that is considered here requires less computational resources and can
be more easily studied in a wind tunnel than transonic ﬂow. The low angles of attack
have been chosen because they are an accurate representation of cruise ﬂight condi-
tions.
A classical method for optimizing the shape of the morphing wing would be to op-
timize the airfoil geometry using a mathematical representation of the curve such
as Bspline or NURBS [2]. With these methods the diﬃculty lies in reproducing the
optimized geometry using the morphing wing system. As the boundary layer is very
sensitive to small variations in the curvature of the airfoil, the airfoil produced is of
lower performance than mathematical representation.
As the conﬁguration of the morphing wing is already set and because of the dis-
advantages of the classical approach, the objective of the research is not to determine
theoretical optimum airfoil shapes. Rather, the objective is to obtain the optimum
performances from the real morphing wing system. The multidisciplinary approach
is then the best methodology because it integrates the structural considerations into
the optimization process.
3.0 STUCTURAL AND AERODYNAMIC ANALYSIS TOOLS
3.1 Structural Model of the Wing
The design has been done by the Ecole de Technologies Superieures of Montreal. To
assist the design the CAO software CATIA V5 has been used. A low-modulus unidi-
rectional carbon and 2 x 2 twill woven hybrid carbon/Kevlar composite laminate has
been chosen for the adaptable wall. The ANSYS ﬁnite element package was used to
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build a model for the behaviour of this composite skin. The model has been previ-
ously validated in its ability to evaluate wing shape change and force against actuator
stroke [3]. Using this, FE analyses identiﬁed the two most important design variables :
the number of plies and the number of actuators. Considering maximization of the
laminar ﬂow due to wing morphing and minimization of the strain energy required
for this morphing as two design objectives, a multi-criteria optimization led to the
selection of a 4-ply, 2-actuator design arrangement of the active structure [4].
3.2 Aerodynamic Solver
The ﬂow analyzer is a panel method coupled with a viscous boundary layer correction
(Xfoil code). The code Xfoil was developed by Mark Drela in the 1980’s to analyse and
design subsonic airfoils. During the viscous calculation Xfoil predicts the laminar to
turbulent transition location using the e to the N method (Cebeci, Shao et al. 2005).
The critical value of N (Ncrit) has a great inﬂuence on the prediction of the transition
because it represents the level of turbulence of the ﬂow. For an aircraft in the atmo-
sphere the value of Ncrit is around 12 to 14, for a wind tunnel Ncrit is smaller (6 to
8). The value of Ncrit used for the project is 7. The drag coeﬃcient Cd is obtained by
applying the Squire-Young formula at the last point in the wake [5]. The Cd calcu-
lated by Xfoil is then a total viscous drag that is inﬂuenced by the transition location.
Xfoil code was chosen because it allows a fast calculation of the ﬂow and provides
acceptable accuracy. The rapidity of the ﬂow analysis is crucial while using an opti-
mization algorithm because of the large number of tests. Moreover, Xfoil is able to run
calculations at a given lift coeﬃcient which allows the angle of attack to be a result of
the analysis rather than an additional variable in the optimization (The optimization
is done at given lift coeﬃcient, see section 5.0). Before using Xfoil, validations were
performed using CFD calculation and experimental data.
3.3 Coupled Aerodynamic and Structural Solver
The morphing part of the airfoil is ﬂexible. The deformations due to aerodynamic load,
essentially the pressure distribution, are not negligible. As the stability of the bound-
ary layer is very sensitive to small changes in shape, the aero structural resolution of
the ﬂow is necessary to estimate the real performance of the wing conﬁgurations. Us-
ing a batch ﬁle called by a user function, the ANSYS model launches the ﬂow analyser
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Xfoil with a ﬁrst calculation of the geometry. Xfoil calculates the ﬂow and returns
the pressure distribution to ANSYS (Fig. E2). A new structural analysis of the skin
deformation is done using the updated pressure load. This process is repeated until
convergence of the geometry. A small number of iterations were needed and the use of
relaxation methods did not appear to be necessary. Five iterations were suﬃcient for
an acceptable level of convergence for the severe aerodynamic load case corresponding
to Mach=0.35 and cl=0.6006 (Fig. E3).
Figure E.2 3D ﬁnite element model of the active structure.
Figure E.3 Aero-structural convergence of the active structure for Mach=0.35 and
cl= 0.6006 with actuator stroke Y1= 5.90 mm and Y2= 6.77 mm.
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Figure E.4 Aero-structural results (pressure distribution and geometry) of the un-
morphed wing, Mach=0.35 and Cl= 0.3215.
Figure E4 shows the results of the aero structural calculation on the unmorphed
wing. The distortion of the ﬂexible skin due to the pressure diﬀerence between the
wing interior (atmospheric pressure) and the exterior is clearly identiﬁable. When the
aerodynamic load is applied, three bumps appear on the airfoil surface between the
four attachment interstices. This deformed shape has a large impact on the velocity
proﬁle because it accelerates and decelerates the ﬂow as it passes over the upper sur-
face. As a result of this change in velocity, the pressure distribution presents the same
three bumps.
4.0 OPTIMIZATION PROCESS
4.1 Code Architecture
The main code is subdivided into three programs. The ﬁrst part does the pre op-
timization work ; using the given ﬂight conditions the aerodynamic performances of
the reference airfoil are calculated with Xfoil. The information is written into a text
ﬁle for future statistical purpose and the lift coeﬃcient is saved as the reference lift
coeﬃcient (cl-rf). To complete the statistical data, an aero-structural calculation is
done at the cl-rf on the unmorphed airfoil (zero displacement of the actuators). This
ends the pre-optimization subroutine. The cl-rf is transferred to optimizer. This sec-
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ond subroutine of the code is composed of the optimization algorithm coupled with
the aero-structural analyser and a performance calculator function. The optimization
algorithm provides solutions to be tested. The aero-structural analyser calculates the
aerodynamic performances of the wing conﬁguration and provides the data to the per-
formance calculator. The performance, called ﬁtness when using genetic algorithm, is
returned to the optimization algorithm. The optimizer used the ﬁtness of each tested
individual to provide the new set of variables and to progress towards the global op-
timum individual. Once the optimizer converges to an optimum or has completed the
maximum number of evaluations, the optimization process stops and the best set of
variables is sent to the last subdivision of the code for post optimization operations.
During this third part, a detailed aerodynamic analysis is completed on the optimum
conﬁguration, and output ﬁles are written.
4.2 Optimization Algorithm
The optimizer that was used is a genetic algorithm-based optimization code (Genial,
developed in 1998 by Henrik Widell). Genetic algorithms are eﬃcient and well known
for their abilities to ﬁnd global optimum. They use techniques inspired by evolution-
ary biology such as inheritance, mutation, selection and crossover. The vocabulary
used to describe genetic algorithms is related to human evolution. An “individual”
is a set of variables that deﬁne one possible solution, a “population” regroups indi-
viduals and a “generation” represents the individuals at a given time. To start the
research of the optimum, Genial generates randomly an initial population. Each in-
dividual is analysed and the performance, also called ﬁtness, is evaluated. Once the
initial population is built, the algorithm repeats the following steps until termination
(convergence or limited number of evaluations) :
– Selects the best individuals to reproduce
– Builds a new generation through crossover and mutation, and gives birth to the
oﬀspring
– Evaluates the individual ﬁtness of the oﬀspring
– Replaces the worst individuals of the population with oﬀspring
4.3 Optimization Settings
A wing conﬁguration is deﬁned by the following variable : Mach number (M), Reynolds
number (Re), angle of attack (AoA), ﬁrst actuator displacement (Y1) and second
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actuator displacement (Y2). The ﬂight conditions for which the morphing wing is
optimized are deﬁned by M, Re and a lift coeﬃcient (Cl). Since Xfoil is able to run a
calculation at a given Cl, the AoA is obtained as a result of the aero structural anal-
ysis. The remaining variables Y1 and Y2 (actuator positions) are the optimization
variables. Because the actuators have limited displacement capabilities, the research
area for these two variables is constrained between 0mm and 8mm.
The objective of the optimization is to reduce the drag by increasing the laminar
run over the airfoil. Intuitively the ﬁtness function should be based on the transition
location (Xtr). Since the optimization is deﬁned as a minimisation problem the ﬁtness
function (f) would have been : F = 1/Xtr
However, this approach invariably leads to maximum displacement of the rear ac-
tuator which gives the longest favourable pressure gradient along the airfoil and the
maximum laminarity. This long negative pressure gradient on the front of the airfoil
imposed a large recompression at the back, creating a signiﬁcant increase in the pres-
sure drag. Since Xfoil takes the friction drag into account in the calculation of the
total Cd, it was found that a ﬁtness function based on the total drag was an eﬃcient
way of reducing the friction drag by increasing the extent of the laminar zone while
keeping the pressure drag low.
The following ﬁtness function was used : F = Cd
For the optimization the initial population size used was made of 30 “individual-
s” and the maximum number of evaluations was set to 400. This setting allows at
least 12 generations, however, in most of the cases an optimum was found before the
6th generation.
5.0 RESULTS
The optimization code built with the multidisciplinary approach appears to be very
robust and was able to ﬁnd an optimum solution for all 49 cases. The optimum solu-
tion found shows sizable reductions in drag and an increase in the laminar boundary
layer range.
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In this paper, the results of 6 cases are presented. A case is deﬁned by aerodynamic
conditions : speed and lift coeﬃcient. The speed is represented by the Mach number.
Since the wind tunnel to be used is not pressurized, the Reynolds number is directly
associated to the Mach number. The optimization has to be processed for a given lift
coeﬃcient (not for a given angle of attack) because the aim of the wing adaptation
is to reduce the drag without changing the ﬂight altitude of the aircraft. The lift
coeﬃcients, used to deﬁne the optimization cases, correspond with the lift coeﬃcients
of the reference airfoil at given angle of attack from -0.5˚ to 2˚ . The reference airfoil is
deﬁned as the unmorphed airfoil free of deformations due to aerodynamic load. Table
E1 presents the aerodynamic conditions of the 6 cases resulting from the aerodynamic
analysis of the reference airfoil.
Tableau E.1 Aerodynamic conditions for the six cases.
The optimum solution found shows sizable reductions in drag and an increase in
the laminar boundary layer range. The advantage is greatest for lift coeﬃcients that
imposed higher angles of attack : reduction of 24% of the total drag and laminar
boundary layer extension of 27% of the airfoil chord. For the lower lift coeﬃcients the
average gain on drag is -20% and the laminarity extent is 26% of the chord (see Tab.
E2). Figure 5 shows comparisons between non-modiﬁed airfoil (“unmorphed airfoil”)
and modiﬁed airfoil (“morphed airfoil”) for Mach number 0.35 and Reynolds number
3.8714 million. The left-hand graph of Fig.E5 shows the extent of the laminar region
(transition from laminar to turbulent moving backwards). The right-hand graph shows
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the decrease of total drag.
Figure E.5 Results on drag and laminarity for unmorphed and morphed airfoils.
Tableau E.2 Results of the optimizations.
Case 001, Case 004, and Case 006 are presented with more details in the following
section.
5.1 Case 001
The aerodynamic conditions for case 001 were Reynolds number of 3.8714 million,
Mach number of 0.35 and reference airfoil incidence of -0.5˚ which imposed a lift
coeﬃcient of 0.3215 for both unmorphed and morphed airfoil. Figure E6 shows the
geometry and the pressure distribution given by the optimization.
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Figure E.6 CASE 001, Optimization results : geometry and pressure distribution.
The pressure distribution on the upper surface of the unmorphed airfoil shows an
important peak caused by a large acceleration of the ﬂow after the leading edge. The
drop pressure extends to 10% of the chord length. From 10% to 25% of the chord the
pressure rises rapidly, creating instabilities within the boundary layer. Xfoil predicts
the transition to appear at 21% of the chord which is 11% after the pressure peak.
After optimization the morphed solution shows an increase of the laminar run of 25.2%
of the chord length. Analysis of the pressure distribution shows that the displacement
of the ﬂexible skin permits a reduction of the leading edge peak and the creation of a
negative pressure gradient from 25% to 40% of the chord. These two combined eﬀects
delayed the transition behind the new favourable pressure gradient. The optimized
shape was obtained by setting the ﬁrst actuator to 56% and the second to 83% of
their maximal range. The augmentation of the thickness of the airfoil causes a trend
to increase the lift coeﬃcient which is compensated for by a reduction in the angle
of attack of 0.64˚ . This reduction of the airfoil incidence also has a beneﬁcial eﬀect
on the pressure drag. In this case the augmentation of the pressure drag caused by
the thickening of the airfoil is largely compensated by the diminution of the incidence
because the calculation shows a diminution of the pressure drag of 22% (Table E3).
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Tableau E.3 CASE 001, Optimization results.
5.2 Case 004 and Case 006
The optimization for cases 004 and 006 follow the same trend as case 001. The
transition location is moved aft of the 40% of the chord length by decreasing the
size of the leading edge pressure peak and creating a favourable pressure gradient
between the two actuators. Because the angle of attack is greater to that of case 001,
the aerodynamic load increases causing more important aero structural eﬀects and
increases the size of the bumps. The wall deﬂections required to create a slope over
the upper surface that allows the negative pressure gradient are greater for higher
angles of attack (Fig. E9). For the highest lift (case 006), the actuator displacements
found by the optimization almost reach the upper limit of the actuator range : 7.5
mm and 7.7mm for a maximum of 8mm (Table E3).
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Figure E.7 CASE 004, Optimization results : geometry and pressure distribution.
Tableau E.4 CASES 004 and 006, Optimization results.
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Figure E.8 CASE 006, Optimization results : geometry and pressure distribution.
Figure E.9 Optimum Shapes Comparison for cases 001, 004 and 006.
6.0 CONCLUSION
The objective of the project was to integrate the numerical aero structural model
of a morphing wing system into an aerodynamic optimization. This method, based
on a multidisciplinary approach, was able to ﬁnd optimum solutions for all cases. The
optimized morphing wing conﬁgurations resulted in a signiﬁcant augmentation of the
laminar run (26% of the chord length) which in turn reduced drag (20%) compared
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to the unmorphed wing results. Future work will add a margin quality criterion to
the objective function for boundary layer stability improvement.
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